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Por razões de calendarização o artigo referente à missão espacial Shenzhou-9 será apresentado na próxima edição do 
Boletim Em Orbita. O mesmo acontecerá com os lançamentos suborbitais realizados em Junho de 2012. 





Na Capa: Lançamento do foguetão Delta-IV Heavy na missão NROL-15 desde Cabo Canaveral. Imagem: ULA. 
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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
http://www .animal.org.pt/ 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 
socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para activismo animal- 


subscribe(Dyahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(Danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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Pelo fim das touradas no mundo! 
Fight bullfights! 
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Lançamentos orbitais em Junho de 2012 


Em Março de 2012 foram levados a cabo 5 lançamentos orbitais e colocaram-se em órbita 13 satélites. Desde 1957 e tendo em conta 
que até ao final de Março de 2012 foram realizados 4844 lançamentos orbitais, 366 lançamentos foram realizados neste mês o que 
corresponde a 7,6% do total e a uma média de 6,8 lançamentos por ano neste mês. É no mês de Janeiro no qual se verificam menos 
lançamentos orbitais (290 lançamentos que correspondem a 6,0% do total de lançamentos com uma média de 5,3 lançamentos) e é 
no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais (num total de 484 lançamentos que correspondem a 10,0% com 
uma média de 9,0 lançamentos). 
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Um Dragão voa até a ISS 


Anunciada como uma nova era no voo espacial, a missão COTS-2+ cumpriu mais um voo de demonstração que assim abriu as 
portas para a continuação das missões de abastecimento comerciais à estação espacial internacional. 


A missão de demonstração da SpaceX 


Pela primeira vez na história do voo espacial, uma empresa privada provou que era capaz de enviar carga para a estação espacial 
internacional. Trabalhando nos últimos seis anos ao abrigo do programa COTS (Commercial Orbital Transportation Services) da 
NASA, as empresas SpaceX e Orbital Sciences Corporation têm levado a cabo esforços em separado para desenhar, testar e voar 
dois novos veículos de carga. Estes irão proporcionar aos Estados Unidos serviços de carga seguros, fiáveis e eficientes, para o 
entreposto orbital que a agência espacial norte-americana construiu com os seus parceiros internacionais. 
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O primeiro voo de demonstração COTS que foi realizado pela SpaceX teve lugar em Dezembro de 2010, onde provou que poderia 
lançar, orbitar e recuperar a sua cápsula Dragon. Antes disto, o voo inaugural do Falcon-9 demonstrou a sua capacidade de colocar 
em órbita uma simulador da cápsula Dragon. A missão COTS-2+ (que resulta da junção das missões COTS-2 e COTS-3), mostraria 
que a Dragon seria capaz de se aproximar da ISS, sendo posteriormente capturada e ancorada à estação espacial. 


pbitftfom 
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Enquanto que o objectivo de se aproximar e juntar à ISS representou por s1 só um facto histórico, o sucesso da missão representou a 
realização de desafios significativos neste voo. A seguir encontra-se uma lista dos objectivos que tiveram de ser cumpridos durante a 
missão referente à fase COTS-2 do voo. 


Licenças e certificações Certificação do lançamento por parte do USAF 45th Space Wing 
Emissão das licenças para o lançamento e para o regresso por parte da 
Administração Federal de Aviação 
Lançamento e inserção orbital Ascensão por parte do lançador através das torres de protecção contra relâmpagos 
sem haver qualquer contacto 


Separação do primeiro estágio e ignição do segundo estágio 
O 


segundo estágio do lançador coloca a cápsula Dragon na órbita prevista (310 
km x 340 km) com um desvio superior de 50 km sem ultrapassar os 368 km 


A cápsula Dragon é colocada na inclinação orbital prevista de 51,6º com desvios 


superiores de 0,25º 


A Dragon estabelece comunicações com a ISS utilizando a unidade de 
comunicação COTS UHF Communication Unit (CUCU). Os astronautas na ISS 
são capazes de enviar comandos para a Dragon utilizando o Crew Command 
Panel (CCP) 


A cápsula Dragon executa a demonstração Relative GPS Demonstration 


A cápsula Dragon demonstra a manobra de deriva livre, depois pára e «flutua» 
livremente em órbita tal como o faria se estivesse a ser capturada pelo sistema de 
manipulação robótica da ISS 








A performance da Dragon durante a sua permanência prolongada em órbita é 
demonstrada, testando que os componentes do veículo são capazes de operar nos 
ambientes (vácuo, térmico e radiação) encontrados no espaço, em especial os 
painéis solares, radiadores, sistemas aviónicos e módulo de carga. 


Demonstração da performance dos novos sistemas aviónicos redundantes e dos 
sistemas do veículo espacial 


Retrotravagem e separação Os motores Draco da Dragon executam com sucesso a manobra de retrotravagem 
enviando o veículo de volta para a Terra para uma descida na área de amaragem 





prevista 





Reentrada controlada, descida e amaragem | A Dragon abre com sucesso os seus pára-quedas 


A Dragon desce na área prevista no Oceano Pacífico, a Oeste da costa da 
Califórnia. 


Recuperação A cápsula Dragon é recuperada com sucesso 
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A tabela seguinte mostra os objectivos que foram cumpridos na missão na fase COTS-3 


Operações em órbita — Aproximação A NASA aprova a entrada da Dragon do Elipsóide de Aproximação 


câmara LIDAR (Laser Imaging Detection and Ranging) utilizada para 
navegação durante a aproximação é testada 
A A Dragon permanece na denominada R-bar permanece na denominada R-bar 
A Dragon ED um afastamento da ISS na R-bar 


ISS — Operações em conjunto A A Dragon é comandada emderivalivre é comandada em deriva livre 


A Dragon é cd pç ii com sucesso pelo sistema de manipulação remota da ISS 
pace Saio Remote Manipultor tem. SAM) O o da NE Station Remote Manipulator System - SSRMS) 

O mecanismo Passive Common com sega a 188 ein Mechnt (EE da Dr Mechanism (PCBM) da Dragon junta-se 
com sucesso à com sega a 188 ein Mechnt (EE da Dr 

Os astronautas abrem a escotilha da Os astronautas abrem a escotilha da Dragon 

Os astronautas removem a carga Di Dragon e | Os astronautas removem a carga da Dragon e depois colocam carga na Dragon | colocam carga na Dragon 


Operações em órbita — Partida A Dragon é sine com sucesso da ISS 
O A Dragon baixa a sua órbita em preparação da reentrada atmosférica 
A carga é recuperada da Dragon e entregue à NASA 


meters 
[inches] 











A cápsula Dragon 


A cápsula Dragon foi desenvolvida pela SpaceX com o 

Forward Hatch objectivo de transportar carga para a estação espacial 
dl internacional. Em Junho de 2006 foi seleccionada pela 
NASA, juntamente com o veículo K-1 da Kistler, para ser 
desenvolvida ao abrigo do programa COTS. Em Outubro de 

2007 o contrato com a Kistler seria cancelado após a 
empresa não ser capaz de atingir os objectivos propostos, 
sendo atribuído um outro contrato à Orbital Sciences 
ag Capsule Corporation em Fevereiro de 2008 para o desenvolvimento 


Pressurized 
Payload Volume 
10 mi 





e do veículo Cygnus. 
O desenvolvimento da Dragon teve início em 2006 e em 
Março de 2006 o seu projecto era submetido para o programa 
COTS. A cápsula foi desenhada para ser capaz de no futuro 
e transportar tripulações, bem como carga. 
| Trunk bamiod Volume | 9 TEUnk O seu módulo de carga pressurizado tem um volume de 10 
[91] ba m”, enquanto que a sua secção não pressurizada, que pode ser 


utilizada para o transporte de carga ou de pequenos satélites, 
tem um volume de 14 m'. Em cada secção podem ser 
transportados até 3.310 kg de carga (lançamento) ou 2.500 
kg (regresso). Excluindo a secção não pressurizada, a Dragon 
tem um comprimento de 2,9 metros (5,1 metros com a 
secção não pressurizada) e um diâmetro de 3,66 metros. 
Transporta um total de 1.290 kg de propolente para um perfil 
de missão nominal com uma inserção suborbital e 
subsequente voo até à ISS. 


Para a acoplagem com a ISS, a cápsula está equipada com 
| - um mecanismo de captura e acoplagem CMB (Common 
Bay Hatch Ne e Berthing Mechanism) que permite que seja «agarrada» pelo 

Canadarm2 numa maneira muito semelhante com o que 
acontece com o veículo de carga japonês HTV. 
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O controlo de atitude da Dragon é 
possível utilizando 18 pequenos 
motores Draco que queima monometil 
hidrazma e tetróxido de azoto. Estes 
pequenos | motores são também 
utilizados para o regresso à Terra, pois 
ao contrário do que acontece com os 
outros veículos de transporte de carga, a 
Dragon é recuperada após cada missão. 
Para tal, a cápsula está equipada com 
um escudo térmico fabricado num 
material denominado PICA-X (Phenolic 
Impregnated Carbon Ablator). Este 
material pode suportar temperaturas até 
aos 2.200ºC. O escudo térmico tem um 
diâmetro de 3,66 metros e cobre a parte 
inferior da cápsula. O seu 
desenvolvimento demorou quatro anos e 
a SpaceX planeia reutilizar o escudo 
térmico em várias missões. 
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Paineis sularos 


Portas GNC “Alfenas 


Morto de serviço [despressurizado) 





Escudo fermmico PICA-X 


Secção pressurizada 
PLEM 


Carga a bordo da cápsula Dragon 


Alimentos e provisões para a tripulação 306 kg de alimentos em cerca de 117 refeições standard e 45 
refeições com baixo teor de sódio. 13 sacos com rações 
standard; 5 sacos com rações com baixo teor de sódio; roupas 
para a tripulação; vários itens incluindo baterias; SODF e o Kit 
de Voo Oficial 


Carga utilitárias 21 kg (NanoRacks-CubeLabs Module-9) — utiliza uma caixa 
com duas unidades cúbicas para investigações elaboradas por 
estudantes utilizando 15 conjuntos de tubos com líquidos que 
têm um desempenho semelhante ao dos tubos de iluminação 


comerciais. Os objectivos científicos para esta experiência vão 
desde o crescimento de micróbios até à purificação de água em 
microgravidade. Cubos de gelo para arrefecimento e transporte 
de amostras experimentais. 


Computadores e outros I0 kg de computadores portáteis, baterias, cabos de 
fornecimento de energia 


Massa total 520 kg (incluindo invólucros de carga) 
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A família de lançadores Falcon foi desenhada para proporcionar avanços 
significativos na fiabilidade, custo, ambiente de voo e tempo para o lançamento. 
O impulsionador primário no desenho destes veículos é a sua fiabilidade. 


Tal como o foguetão Falcon-l, o Falcon-9 é um lançador a dois estágios e 
utiliza os mesmos motores, arquitectura estrutural (com um maior diâmetro), 


sistemas aviónicos e sistema de lançamento. 


O Falcon-9 tem um comprimento de 54,9 metros, uma largura de 3,6 metros, 
uma massa de 333.400 kg (OTB, carenagem de 5,2 metros) ou uma massa de 
332.800 kg (OTOG?, carenagem de 5,2 metros, e desenvolve uma força de 4,94 


MN (vácuo). 


O Falcon-9 


Primeiro estágio 





As paredes dos tanques do Falcon-9 são fabricadas numa liga de alumínio e 

lítio, utilizando-se uma técnica de soldagem de maior força e fiabilidade. Tal 

como no Falcon-l, a secção interestágio, que liga o estágio superior e inferior, é uma estrutura compósita de alumínio e fibra de 
carbono. O sistema de separação é uma versão de maiores dimensões dos impulsionadores pneumáticos utilizados no Falcon-1. 


O estágio está equipado com nove motores Merlin. Após a ignição, o foguetão é mantido no solo até à verificação de todos os 
sistemas do veículo, sendo este libertado quando todos os parâmetros são considerados normais. 


—, | Segundo estágio 


», 

. e Os tanques do segundo estágio são uma versão mais curta dos tanques do 
primeiro estágio, sendo utilizados a maior parte dos mesmos instrumentos, 
materiais e técnicas de fabrico. Isto leva a uma significativa redução de custos 
na produção do lançador. O 
segundo estágio é propulsionado 
por um único motor Merlin com 
um rácio de expansão de 117:1 e 
um tempo de queima nominal de 
- 345 segundos. Para acrescentar 
| 15 fiabilidade na reignição, o motor 
- as: r | está equipado com ignitores 
114 pirotécnicos redundantes (TEA- 

[ie TEB). 


O motor Merlin 


PNPLIAL O motor Merlin foi desenvolvido 
VE LE | internamento pela SpaceX mas vai 
encontrar as suas raízes aos 
motores das missões Apollo, 
nomeadamente o sistema de 
injecção baseado n motor do 
módulo lunar. O propolente é 
alimentado através de uma única 
: conduta, com uma turbo-bomba de 
[ni a dupla pá que opera num ciclo de 

gerador a gás. A turbo-bomba 


' 
» Fo 
metars * f mo fal 
| ' 


Lancia] I 





também fornece o querosene a alta pressão para os actuadores hidráulicos, que depois recicla para a entrada a baixa pressão. Isto 
elimina a necessidade de um sistema hidráulico separado e significa que não é possível ocorrer uma falha no controlo de vector de 
força por falta de fluido hidráulico. Uma terceira utilização da turbo-bomba é o fornecimento de controlo de rotação ao actual no 


escape da turbina de exaustão (no segundo estágio). 


Combinando-se estas características num só dispositivo aumenta de forma significativa o nível de fiabilidade do sistema. 


O motor é capaz de desenvolver uma força de 556 kN ao nível do mar, 617 kN no vácuo, com um impulso específico de 275 
segundos (nível do mar) ou 304 segundos (vácuo). 


“OTB - Órbita Terrestre Baixa. 
? OTOG -— Órbita de Transferência para a Órbita Geossíncrona. 
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O segundo lançamento do Falcon-9 e o voo da Dragon para a ISS 


Após vários adiamentos devido a razões técnicas e de calendarização com os inúmeros voos para a estação espacial internacional, 
tudo parecia pronto para o lançamento a 19 de Maio de 2012. A contagem decrescente não foi afectada por situações de importância, 
apenas surgindo pequenos problemas que foram sendo resolvidos ainda com muito tempo a decorrer. Com o espaço aéreo livre e as 
condições atmosféricas aceitáveis para o lançamento, o relógio continuou a sua contagem decrescente á medida que o foguetão 








da não existência de problemas semelhantes nos outros motores.” 
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lançador e a sua carga superavam os diversos 
eventos na fase final da contagem 
decrescente. No entanto, a T-0, e já com os 
motores em ignição, deu-se uma abortagem! 


Inicialmente, o problema era apontado para o 
facto de se ter atingido os limites de pressão 
na câmara de combustão do motor n.º 5, 
levando a que os computadores de voo 
abortassem o lançamento. Após a situação, O 
veículo foi colocado em segurança sem 
qualquer problema. Devido à natureza quase 
instantânea da janela de lançamento para esta 
missão, os controladores decidiram adiar o 
lançamento para a próxima oportunidade 
disponível (que seria pelas 0744UTC do dia 
22 de Maio). Entretanto, informações 
posteriores sobre a abortagem revelaram que 
todos os motores entraram em ignição tal 
como previsto, antes da pressão do motor n.º 
5 se elevar levando à abortagem. 
Curiosamente, uma situação semelhante 
ocorreu no primeiro voo do Falcon-9, mas 
nesta altura o problema foi resolvido no 
próprio dia devido ao facto de a janela de 
lançamento ter uma duração superior. 


Após a abortagem procedeu-se à remoção 
dos propolentes dos tanques dos dois 
estágios do lançador e os engenheiros da 
SpaceX dirigiram-se para a plataforma de 
lançamento para inspeccionar o motor n.º 5, 
a câmara de combustão e determinar as 
medidas a tomar para resolver a situação. A 
empresa fez notar que havia a opção de 
proceder à troca do motor por uma outra 
unidade localizada no próximo Falcon-9 a 
ser lançado e que já se encontrava no Cabo 
Canaveral. Mesmo com esta troca a SpaceX 
ainda seria capaz de cumprir o lançamento a 
22 de Maio, dependendo dos trabalhos 
necessários para a resolução do problema. 
Mais tarde, Elon Musk iria referir que “a 
pressão anômala no motor foi determinada 
provir da válvula da turbo-bomba. A válvula 
será substituída e proceder-se-á à verificação 


“ A substituição a válvula ocorreu na plataforma de lançamento e 


na manhã do dia 21 de Maio a SpaceX confirmava que uma nova tentativa de lançamento teria lugar no dia seguinte. 


Lançamento e operações orbitais 


A activação eléctrica do foguetão lançador e da cápsula Dragon teve lugar a T-7h 30m, seguindo-se vários testes funcionais quer dos 
veículos quer dos sistemas de controlo e das instalações da plataforma de lançamento. O abastecimento do oxigénio líquido teve 
início a T-3h 50m enquanto que o abastecimento do querosene RP-1 iniciou-se a T-3h 40m. O processo de abastecimento terminou a 
T-3h 25m, no entanto foi mantido um abastecimento constante de oxigénio líquido devido à sua natureza criogénica com uma 


evaporação constante. O abastecimento de oxigénio líquido seria finalizado a T-3m 4s. 
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A denominada “Terminal Countdown” teria início a T-10m 30s, com o computador da Dragon a entrar na sua sequência de contagem 
decrescente final a T-5Sm 30s. A T-4m 46s, o foguetão Dragon começava a utilizar as suas fontes internas de fornecimento de 
energia, enquanto que o sistema de finalização de voo era activado a T-3m 11s. Este sistema permitiria a destruição do lançador caso 
algo corresse catastroficamente mal durante as fases iniciais do voo. O Director de Lançamento daria a sua autorização final para o 
voo a T-2m 30s, com o oficial de controlo de espaço aéreo da força aérea norte-americana a dar luz verde para a missão a T-2m. A 
T-Im era iniciado o computador de voo e o sistema de supressão sónica “Niagara” era então activado. A pressurização dos tanques 
de propolente dava-se a T-40s. 


A T-3s dava-se a ignição dos nove motores Merlin do primeiro estágio, com o foguetão a deixar a plataforma de lançamento a T=0s. 
Após abandonar a plataforma de lançamento e superar a altura dos postes de protecção electromagnética, o Falcon-9 executa uma 
manobra que o coloca no respectivo azimute de voo. A T+Im 24s o lançador atravessa a zona de máxima protecção dinâmica. O 
final da ignição de dois dos motores do primeiro estágio ocorre a T+2m 30s, reduzindo assim a aceleração do veículo e limitando a 
carga sobre a sua estrutura e sobre a sua carga. Os restantes sete motores continuam a funcionar até T+3m Os e a T+3m 5s dá-se a 
separação entre o primeiro e o segundo estágio. O motor Merlin Vacuum do segundo estágio entrava em ignição a T+3m 12s para 
uma queima que terminaria a T+9m 26s. Entretanto, a separação da carenagem de protecção tinha lugar a T+3m 52s. De notar que 
esta carenagem só protege a zona frontal da cápsula Dragon onde está localizado o mecanismo de ancoragem. 


Após o final da queima do segundo estágio ocorria a separação da cápsula Dragon às 0754:27UTC, seguindo-se a abertura dos 
painéis solares às 0756:31UTC. 





Os testes com a cápsula Dragon começaram pouco depois da sua separação do segundo estágio. Pelas 0839:27UTC iniciava-se a 
demonstração “Absolute GPS”. Este teste garantiu que a velocidade e a posição indicada pelo sistema GPS correspondia a medições 
levadas a cabo durante o lançamento, dentro de uma margem de erro aceitável. De seguida procedeu-se à abertura das portas do 
sistema GNC. As portas eram abertas às 1011:36UTC, expondo os sensores necessários para as manobras de encontro e 
aproximação com a ISS. Os testes com os sensores tiveram início pelas 1025:27UTC. A cápsula Dragon utiliza um sistema LIDAR 
(um instrumento de medição à base de um sistema laser) para obter dados sobre a posição, distância e atitude em relação à ISS, além 
de um conjunto de sistemas de imagens térmicas. 


Terminados estes testes com sucesso, a Dragon passou à fase de testes de demonstrações de modos de abortagem. Estes testes 
iniciaram-se às 1631:30UTC com duas simulações de abortagem durante a aproximação à ISS, tendo a primeira simulado uma 
situação de abortagem completa, e a segunda testado a capacidade do veículo em utilizar pequenos impulsos dos seus motores para 
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concretizar a abortagem (com esta simulação a ter lugar às 1742:36UTC). Um terceiro teste de demonstração de abortagem teve 
lugar às 1822:36UTC. A cápsula Dragon foi colocada em deriva livre para assim garantir que é capaz de operar em e recuperar desta 
condição, enquanto permanece nos limites de atitude. De notar que a Dragon iria necessitar de estar colocada em deriva livre para 
poder ser capturada pelo sistema de manipulação remota da ISS. 


O segundo dia da missão foi dedicado ao faseamento orbital com a cápsula Dragon primeiro a circularizar a sai órbita e 
subsequentemente elevando-a em direcção aos parâmetros orbitais da estação espacial internacional em preparação para o encontro 
com esta. 


No Dia de Voo n.º 3, a Dragon executou uma passagem a curta distância da ISS. 
Os dois veículos tiveram uma aproximação máxima de 2,5 km e durante esta 
manobra foram executados testes do sistema de posição relativa GPS e da unidade 
de comunicação COTS UHF (CUCU). O teste do sistema de posição relativa GPS 
consistiu na comparação da distância entre a cápsula Dragon e a ISS tal como é 
calculada pelo sistema GPS e as posições absolutas dos dois veículos, garantindo 
um valor dentro dos limites aceitáveis. Por seu lado, o teste da unidade CUCU foi 
concretizado com a tripulação da ISS a enviar um comando para activar a luz 
estroboscópica da cápsula e verificar que ambos os veículos poderiam enviar e 


receber dados. O sistema CUCU permite as comunicações entre a estação espacial 
e a Dragon enquanto que o CCP (Crew Command Panel) permite à tripulação da 
ISS enviar comandos para a Dragon. O sistema foi transportado para a ISS a bordo 
do vaivém espacial OV-104 Atlantis em Novembro de 2009. 


Uma vez terminada a manobra de passagem pela ISS, a cápsula Dragon executou 
uma série de queimas para a afastar da estação antes de executar uma manobra na 
qual passou «a volta e por cima» da estação, e depois aproximou-se a partir «de 
trás e por de baixo». 


No quarto dia da missão, a Dragon passou a 2,5 km por debaixo da ISS e executou 
outro teste CUCU, aproximando-se de seguida até 1,2 km. Outra queima feita de 
seguida fez com que a cápsula entrasse no elipsóide de aproximação da ISS, 
chegando aos 250 metros de distância numa trajectória de aproximação ao longo da 
denominada R-bar, isto é uma linha imaginária que liga a ISS ao centro da Terra. 
Dentro do elipsóide de aproximação, procedeu-se ao teste do denominado sistema 
Light Detection and Ranging (LIDAR). Este sistema é denominado na Dragon 
como “DragonEye” e é utilizado para a medição de distâncias e determinação de 
direcção durante a aproximação à ISS. 





Finalizados os testes com o LIDAR, a Dragon ficou estacionária a 250 metros 
abaixo da estação antes de levar a cabo uma série de manobras de demonstração na 
linha R-bar. Estas manobras consistiram numa série de comandos para levar a 
cápsula a aproximar-se daquele ponto até aos 220 metros, antes de ser comandada 
para recuar por parte da tripulação a bordo da estação espacial internacional. A 
cápsula recuou para os 250 metros e manteve-se estacionária de forma automática 
antes de ser comandada para se aproximar da estação, desta vez mantendo-se a 220 
metros em vez de recuar. Nesta altura foi então tomada a decisão final de permitir a 
aproximação à ISS, entrando na esfera de exclusão de 200 metros e iniciando a fase 


C3 da sua missão com a entrega da carga à ISS. 


Continuando a sua aproximação, a Dragon fez uma paragem a 30 metros antes de 
iniciar a aproximação até aos 10 metros. Nesta altura, a estação espacial e de 
seguida a Dragon, foram colocados em modo de deriva livre. A tripulação da ISS 
utilizou então o sistema de manipulação remota da estação espacial Canadarm? 
para capturar a Dragon. 


Durante a fase de aproximação inicial, o Canadarm2 foi colocado numa posição 
denominada “high hover” e a tripulação configurou a estação de controlo robótico 
para monitorizar a aproximação da cápsula espacial antes de proceder à revisão dos 
procedimentos de contingência em caso de a captura ter de ser abortada. Dada a luz verde para a captura, foi então armado o 
comando de “captura por RMS” e o Canadarm2 era alinhado com a estrutura de fixação da Dragon, aproximando-o a 1,5 metros do 
veículo. Neste ponto, ambos os veículos entram em deriva livre e o sistema de fixação do Canadarm? é colocado sobre a estrutura de 
fixação da Dragon. O comando de captura foi enviado de seguida e uma vez finalizada às 1356UTC do dia 25 de Maio, o controlo 
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de atitude da ISS foi restaurado utilizando os motores do segmento orbital norte-americano. De seguida, o braço robot deslocou a 
Dragon até 3,5 metros do porto nadir do módulo Harmony até a um CBM (Common Berthing Mechanism) que já havia sido 
anteriormente utilizado pelos veículos de carga japoneses e por alguns módulos logísticos transportados pelos vaivéns espaciais. 
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Mission Profile 


Nominal Mission: Fly around at 6.2 miles with fly-under at 1.6 miles 


+ Communication 
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Antes de se proceder à ancoragem da Dragon, os astronautas realizaram uma inspecção do mecanismo CBM da cápsula utilizando 
uma câmara de vídeo a partir de uma das janelas do módulo. De seguida, a cápsula foi deslocada até 1,5 metros do mecanismo de 
ancoragem e finalmente fixada no Harmony às 1602UTC. Com a fixação bem sucedida, quatro indicadores luminosos acenderam-se 
na estação de controlo indicado assim a finalização da primeira fase de captura. O Canadarm2 era então bloqueado e a cápsula 
«libertada». 


Dragon Rendezvous with ISS 








1.4 km 


2. km o Height 
Adjustment 
Start of Burns 
Integ rated 
10 km Operations 


Durante a aproximação da Dragon à ISS foram verificadas algumas situações que acabaram por originar alguns atrasos em relação 
ao plano inicial. Durante a aproximação a partir dos 150 metros, o sistema LIDAR começou a originar dados incoerentes e a SpaceX 
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decidiu emitir uma ordem de abortagem fazendo a Dragon recuar até aos 70 metros. Ao se proceder à análise da informação, a 
SpaceX concluiu que algumas reflexões originadas pela plataforma exterior do módulo japonês Kibo, tinham influência no sistema 
LIDAR. A equipa da SpaceX decidiu então diminuir o ângulo de visão do dispositivo para assim excluir essas reflexões, permitindo 
assim a aproximação até aos 30 metros da ISS e dando início à fase crítica da aproximação. 








T ve asa e 
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Operações conjuntas e regresso à Terra 


A tripulação da Expedição 31 abriu a escotilha de acesso à cápsula Dragon às 0953UTC, entrando então pela primeira vez no 
interior do veículo recém-chegado. Os astronautas usavam óculos especiais e máscaras protectoras, um procedimento usual de 
prevenção quando a ISS recebe um novo veículo. Oleg Kononenko e Donald Pettit foram os primeiros a entrar no veículo e 
relataram não haver sinais de objectos estranhos a flutuar no seu interior, referindo que o cheiro no seu interior parecia “o de um 
carro novo.” 


Com a Dragon agora na ISS, o robot Dextre teve a oportunidade de saudar o novo veículo a 27 de Maio, sendo o sistema SPDM 
(Special Purpose Dextrous Manipulator) transferido para junto da Dragon para praticar a remoção de carga desde a parte posterior 
da Dragon, sendo este um elementos principal para as futuras missões CRS (Commercial Resupply Services). De salientar que os 
preparativos para as tarefas do sistema SSRMS (Space Station Remote Manipulator System) começaram em Abril de 2012, quando 
levou a cabo uma trasladação desde a sua localização no Mobile Base System (MBS) Power Data Grapple Fixtures-1 (PDGF-1) para 
o PDGF do Harmony. Ao mesmo tempo, o Mobile Transporter (MT) também se deslocou para a sua posição de suporte. Tal como 
acontece com a maior parte das operações robóticas da ISS, a trasladação foi levada a cabo pelos equipas de controlo no solo, 
evitando assim que a tripulação da ISS fosse interrompida nas suas tarefas científicas. 


Para as operações que foram realizadas a 27 de Maio o Dextre foi utilizado para levar a cabo uma revisão da Dragon utilizando o 
SPDM na extremidade do SSRMS, após o grande braço ter extraído o seu «primo» canadiano do MBS na estação de trabalho n.º 5 
(Work Station 5). O Dextre é capaz de executar de forma robótica as tarefas no exterior da ISS, tais como a remoção e substituição 
das unidades compatíveis Orbit Replaceable Units (ORU) e a execução de tarefas científicas. O apoio a tarefas de manutenção 
durante as actividades extraveiculares é também um dos papéis do Dextre, com a preposição de ORU, o fornecimento de luz e apoio 
de registo de vídeo, e é também capaz de actuar em mecanismos externos, realizar tarefas de inspecção e alongar o alcance do 
SSRMS. 


A parte posterior da Dragon, ou “trunk”, foi observada utilizando o sistema LEE e o denominado Camera Light Pan Tilt Assembly 
(CLPA), sendo controlado pelo Centro de Controlo de Houston, Texas. Esta tarefa permitiu às equipas no solo determinar as 
condições de observação e de iluminação para auxiliar no planeamento de operações para futuras operações de extracção ou Inserção 
de carga em futuras missões. As tarefas de observação da Dragon foram finalizadas a 30 de Maio. Finalizadas as operações de 
observação, o SSRMS transportou o Dextre de volta para o MBS que por sua vez transportou o robot para a estação de trabalho 
WS2. 
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Finalizadas as operações conjuntas e com a Dragon agora a transportar a carga de regresso à Terra, a tripulação manobrou 
novamente o sistema de manipulação remota da ISS e agarrou a cápsula, separando-a do módulo Harmony. 


A Dragon foi separada do módulo Harmony às 0807UTC do dia 31 de Maio pelo Canadarm2 operado por Joseph Acaba. O processo 
de separação foi iniciado com a remoção de dezasseis parafusos por parte dos astronautas da ISS, seguindo-se a separação do 
vestíbulo de acesso e depois a desactivação da unidade 1SS Power Converter Unit (IPCU) e a despressurização do vestíbulo da 
Dragon. A cápsula passou 5 dias 16 horas e 5 minutos ancorada à ISS. A Dragon manteve-se segura pelo Canadarm2 até ser dada a 
ordem de largada que surgiu às 0945UTC, com a separação a ocorrer às 0949UTC. Após se separar da ISS, a Dragon executou três 
manobras para se afastar da ISS ao longo da R-bar (095S0UTC, 0952UTC e 1001UTC). Uma queima de maior duração colocou a 
cápsula no exterior do elipsóide de aproximação. A partir desta altura a SpaceX assumiu o controlo total da missão. 





Os preparativos para a reentrada começaram com o encerramento da porta GNC às 1418UTC antes de uma queima de 10 minutos 
utilizando os motores Draco. Esta queima teve lugar às 1451UTC, terminando às 1501UTC. A separação da secção despressurizada 
foi confirmada às 1513UTC e a reentrada teve início às 1525UTC, iniciando-se um período de ausência de comunicações que 
decorreu entre as 1527UTC e 
as 1533UTC. Durante a 
reentrada a cápsula foi 
protegida pelo escudo 
térmico PICA-X baseado 
numa variante do material 
PICA da NASA. A reentrada 
foi seguida por um avião P3 
da NASA auxiliada por 
sistemas GPS a bordo da 
Dragon. 


Os pára-quedas de arrasto 
abriram-se às IS35UTC a 
uma altitude de 13,7 km, 
seguindo-se às 1537UTC a 
abertura dos três pára-quedas 
principais. A amaragem teria 
lugar às 1542UTC no 
Oceano Pacífico. Logo após 
a amaragem, três 
embarcações de recolha 
chegaram ao local iniciando- 
se então as operações de 
recuperação. Antes de ser 
recolhido a bordo da embarcação de recolha, a Dragon foi desactivada. Posteriormente foi transportada para as instalações da 
SpaceX em Los Angeles, antes de ser transportada para o Texas onde a carga foi recuperada. 
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China lança primeiro Shentong-2 


Até ao lançamento falhado do satélite Shijian 11-04, os media chineses emitiam referências sobre os imimentes lançamentos do país. 
Assim, os observadores do programa espacial chinês conseguiam confirmar o suposto plano de lançamento da China. Este cenário 
mudou após o desaire de Agosto de 2011 e apesar de o plano de lançamentos ser relativamente conhecido, existem algumas missões 
que estão envoltas num maior secretismo. Por vezes, a chegada de um avião de transporte pesado ao aeroporto de Xichang pode 
ajudar a prever um lançamento militar e uma situação semelhante foi o que aconteceu com este lançamento. 


De facto, até poucos dias antes do lançamento não se tinha a certeza sobre que tipo de satélite seria colocado em órbita e no caso do 
ZX-2A Zhongxing-2A a própria designação do satélite só foi conhecida no próprio dia do lançamento. 


O lançamento do satélite de comunicações militar ZX-2A Zhongxing-2A teve lugar no dia 26 de Maio de 2012 e foi levado a cabo 
pelo foguetão CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y17). O ZX-2A Zhongxing-2A é o primeiro satélite da série ST-2 Shentong-2 baseada 
na plataforma DFH-4. 


Shentong, comunicações militares estratégicas 
Os satélites Shentong (4H que pode ser traduzido em “Poder Mágico” ou “comunicação com o divino”) são baseados nos modelos 
Dongfanghong-3 e desenvolvidos pela Academia Chinesa de Tecnologia Espacial. Possuindo uma capacidade de carga elevada, um 
fornecimento de energia aumentado, uma maior fiabilidade, estabilização nos três eixos espaciais e com uma massa no lançamento 
de cerca de 2.300 kg, os satélites Shentng são utilizados para a transmissão de comunicações militares estratégicas. Estão equipados 
com novas tecnologias de banda Ku, utilizando múltiplos sistemas de transmissão que permitem uma comunicação pelos utilizadores 
no solo enquanto se movem. 


Estes satélites são os primeiros satélites chineses a possuírem envio de comunicações seguras entre o solo e o satélite e têm a maior 
capacidade de tratamento de dados a bordo. 


Entretanto, a Corporação Industrial Grande Muralha da China, desenvolveu a plataforma de satélite DFH-4. Esta é a terceira geração 
de plataformas de satélite proporcionando uma alta potência, forte capacidade de carga e uma vida de serviço útil prolongada. O 
modelo DFH-4 é composto por um módulo de serviço, um módulo de propulsão e dois painéis solares. A estabilização é feita nos 
três eixos espaciais. 


O quadro seguinte mostra os parâmetros técnicos da plataforma DFH-4 em comparação com a plataforma DFH-3 (Tabela CGWIC). 


DFH-3 DFH-4 
Dimensões 2200mmx1720mmx2000mm 2360mmx2100mmx3600mm 
Massa no lançamento (kg) Z 20 9,200 
Tipo de órbita GEO e outras órbitas GEO e outras órbitas 
Potência dos painéis solares (kw) 1,7 (EOL) 10,5 (EOL) 
Potência da carga (kw) 1 ô 
Grupo de repetidores C/Ku C/Ku/Ka/L 
Modo de estabilização 3-eixos 3-eixos 
Precisão da localização +0,1º(30) ce 


Norte/Sul +0,05º(30) 


Pitch, Roll<0,15º(30) 


Precisão na orientação da antena Yaw<0,5º(30) 


<0,1º(30) 


Tempo de vida útil (anos) >68 15 
A plataforma DFH-4 é aplicável a satélite de comunicações de alta capacidade, satélites de retransmissão, satélites de comunicações 
móveis regionais, etc. A sua capacidade de carga é de 588 kg e os seus painéis solares fornecem 10,5 kW no final da vida útil de 15 


anos. O satélite estará equipado com três antenas de recepção e duas antenas de transmissão, possuindo fortes capacidades contra 
interferências. 


Em Órbita — Vol.12 — N.º 126/ Julho de 2012 19 


A tabela seguinte mostra os satélites baseados na plataforma DFH-4 lançados até à data. 


Satélite Desig. Int. NORAD Dai Hora UTC Veículo Lançador 
Lançamento 


Xinnuo-2 'SinoSat-2' 2006-0484 29516 29-Out-06 16:20:52 CZ-3B Chang Zheng-3B (Y7) 
NigComsat-1 2007-0184 31395 13-Mai-07 16:01:03 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y9) 
Simon Bolivar 'VENESAT-1' 2008-0554 33414 29-Out-08 16:53:53  €CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y12) 
ZX-6A Zhongxing-6A 2010-0424 37150 04-Set-10 16:14:04  CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y13) 
ZX-10 Zhongxing-10 2011-0264 37677 20-Jun-11 16:13:04  CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y20) 
PakSat-1R 2011-0424 37779 11-Ago-11 16:15:04 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y19) 
ZX-1A Zhongxing-1A 2011-0474 37804 18-Set-11 16:33:04 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y16) 
NigComSat-1R 2011-0774 38016 25-Dez-11 16:41:04  CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y21) 
ZX-2A Zhongxing-2A 2012-0284 38352 26-Mai-12 15:56:04 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y17) 

ZX-9A Zhongxing-9A 2013 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 

LaoSat-1 22-Jul-13 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 

ZX-13 Zhongxing-13 2013 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 

Túpac Katari 'TKSat-1' 20-Dez-13 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 

BelaruSat-1 2014 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 


Os satélites baseados na plataforma DFH-4. Todos os lançamentos foram levados a cabo pelo foguetão CZ-3B/E Chang 
Zheng-3B/E, excepto o Xinnuo-2 lançado por um CZ-3B. Todos os lançamentos são levados a cabo desde o Centro de 
Lançamentos de Satélites de X1chang, Plataforma de Lançamento LC2. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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O lançador CZ-3B Chang Zheng-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B representa uma evolução em relação ao lançador orbital CZ-3A Chang Zheng-3A, sendo um 
dos veículos mais potentes disponíveis pela China. E um lançador a três estágios auxiliados por quatro propulsores laterais de 
combustível hipergólico, possuindo uma grande capacidade de carga para a órbita de transferência para a órbita geossincrona 
utilizando para tal tanques de propolente mais largos e uma maior ogiva. 


A Academia Chinesa de Tecnologia de Veículos Lançadores (CALT) iniciou o desenho do CZ-3A Chang Zheng-3A em meados dos 
anos 80. O CZ-3A é um veículo lançador a três estágios com uma capacidade de 2.600 kg para a órbita de transferência para a órbita 
geossíncrona. O seu terceiro estágio utiliza propolentes criogénicos, isto é hidrogénio e oxigénio líquido. A capacidade do CZ-3B 
para a órbita de transferência para a órbita geossíncrona atinge os 5.100 kg ao utilizar quatro propulsores laterais e um segundo 
estágio mais alongado. O CZ-3B proporciona quatro tipos de carenagens de protecção e quatro tipos distintos de interfaces de carga 
que proporcionam assim aos utilizadores mais flexibilidade. As principais características do CZ-3B estão assinaladas na seguinte 
tabela. 


Propulsores Primeiro estágio Segundo estágio Terceiro estágio 


Estágio k 
laterais L-180 L-35 H-18 


Massa no lançamento (kg) 426.000 


Massa do Propolente (kg) 37.746 (x4) 171.775 49.605 18.193 
Massa do estágio (kg) 41.000 (x4) 179.000 55.000 21.000 


DaFY20-1 (Principal) 
DaFY5-1 (YF-20B) | DaFY6-2 (YF-20B) DaFY21-1 (Verner) 
(YF-22A/234) 


742 (Principal) 
Força (kN) 


11,8 x 4 (vernier) 
Impulso específico (s) 
Impulso específico nível do mar (s) 
Tempo de queima (s) 
Diâmetro (m) 
Comprimento (m) 
Comprimento carenagem (m) 
Diâmetro carenagem (m) 


Comprimento total (m) 





O sistema do CZ-3B é composto pela estrutura do foguetão lançador, sistema de propulsão, sistema de controlo, sistema de 
telemetria, sistema de rastreio e segurança, sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase orbital não propulsiva, 
sistema de utilização de propolente criogénico, sistema de separação e sistema auxiliar. 


A estrutura do foguetão actua de forma a suportar as várias cargas internas e externas no lançador durante o transporte, elevação 
(colocação na plataforma de lançamento) e voo. A estrutura do foguetão também combina todos os subsistemas em conjunto. A 
estrutura do foguetão é composta pelos propulsores, primeiro estágio, segundo estágio, terceiro estágio e carenagem de protecção. A 
figura na página seguinte mostra a configuração do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B. 
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Ogiva 
Carga 
Adaptador de carga 
Secção de equipamento 
Tanque de hidrogénio liquido 
Tanque de oxigénio líquido 
Secção interestágio 
Motor do 3º estágio 
Tanque de oxidante 2º estágio 
Secção inter-tanque 
Tanque combustível 2º estágio 
Motor vernier 2º estágio 
Motor principal 2º estágio 
secção inter-estágio 
Tanque de oxidante 1º estágio 
Secção inter-tanque 
Tanque combustível 1º estágio 
Motor 1º estágio 
Ogiva do propulsor 
Tanque oxidante propulsor 


- Tanque combustível propulsor 


Estabilizador 
Motor propulsor 


22, 


Cada propulsor lateral é composto pela zona frontal, tanque de oxidante, zona inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, 
secção de cauda, estabilizador, válvulas e condutas, etc. O primeiro estágio é composto pela secção inter-estágio, tanque de oxidante, 
inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, secção de cauda, válvulas e condutas, etc. O segundo estágio é composto pelo 
tanque de oxidante, inter-tanque, tanque de combustível, válvulas e condutas, etc. 


O terceiro estágio contém o adaptador de carga, secção de equipamento e tanque de propolente criogéênico. O adaptador de carga faz 
a ligação física entre a carga e o foguetão CZ-3B e reparte as cargas entre ambos. O anel da interface no topo do adaptador pode ser 
uma das interfaces standard internacionais 937B, 1194, 1194A ou 1666. A secção de equipamento para o método de introdução da 
carga na plataforma de lançamento (Encapsulation-on-pad) é uma placa circular fabricada numa estrutura metálica em favos de mel 
onde estão montados os sistemas aviônicos do lançador. Se a carenagem é montada no método BS3, a secção de equipamento será 
uma estrutura cilíndrica com uma altura de 0,9 metros apoiada no terceiro estágio (As duas figuras seguintes mostram os diferentes 
tipos de secção de equipamento). O tanque de propolente do terceiro estágio é termicamente isolado com um anteparo comum, tendo 


uma forma convexa superior no meio. O hidrogénio líquido é abastecido na parte superior do tanque e o oxigénio líquido é 
armazenado na parte inferior. 


A carenagem é composta por uma abóbada, secção bicónica, secção cilíndrica e secção cónica invertida. 
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O sistema de rastreio e de segurança mede os dados da trajectória e parâmetros de injecção orbital finais. O sistema também fornece 
informação para meios de segurança. A auto-destruição do foguetão lançador seria levada a cabo de forma remota caso ocorresse 
alguma anomalia em voo. O desenho da medição de trajectória e de segurança são integrados em conjunto. 


O sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase de voo não propulsionada leva a cabo o controlo de atitude e 
gestão de propolente em órbita e reorienta o lançador antes da separação da carga. Um motor alimentado por hidrazina em pressão 
trabalha de forma intermitente neste sistema que pode ser accionado repetidamente segundo os comandos recebidos. 


O sistema de utilização dos propolentes criogénicos mede em tempo real o nível de propolentes no interior dos tanques do terceiro 
estágio e ajusta o nível de consumo de oxigénio líquido para tornar os propolentes residuais numa proporção óptima. O ajustamento 
é utilizado para compensar o desvio da performance do motor, estrutura da massa, carga de propolente, etc., para o propósito de se 
obter uma maior capacidade de lançamento. O sistema contém um processador, sensores de nível de propolente e válvulas de 
ajustamento. 


Os seguintes esquemas representam a estrutura dos sistemas de propulsão do primeiro, segundo e terceiro estágios. 
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Durante a fase de voo do CZ-3B Chang Zheng-3B existem cinco eventos de separação: a separação dos quatro propulsores laterais, a 
separação entre o segundo e o primeiro estágio, a separação entre o segundo e o terceiro estágio, a separação da carenagem e a 
separação entre a carga e o terceiro estágio. 


Separação dos propulsores — os propulsores laterais 
estão acoplados ao primeiro estágio por três 
piromecanismos localizados na secção frontal e por 
mecanismos de separação na secção posterior. Quatro 
pequenos foguetões geram forças de separação para o 
exterior após a abertura simultânea dos mecanismos de 
separação. 


Separação entre o primeiro e o segundo estágio — a 
separação entre o primeiro e o segundo estágio é uma 
separação a quente, isto é o segundo estágio entra em 
ignição em primeiro lugar e depois o primeiro estágio é 
separado com a força dos gases de exaustão após o 
accionamento de 14 parafusos explosivos. 


Separação entre o segundo e o terceiro estágio — a 
separação entre o segundo e o terceiro estágio é uma 
separação a frio. Os parafusos explosivos são accionados 
em primeiro lugar e depois pequenos retro-foguetões no 
segundo estágio são accionados para gerar a força de 
separação. 


Separação da carenagem — durante a separação da 
carenagem, os parafusos explosivos que ligam a 
carenagem e o terceiro estágio são accionados em 
primeiro lugar e depois todos os dispositivos pirotécnicos 
que ligam as duas metades da carenagem são accionados, 
com a carenagem a ser separada longitudinalmente. A 
carenagem volta-se para fora apoiada em dobradiças 
devido à força exercida por molas. 


Separação entre a carga e o terceiro estágio — a carga 
está fixa com o lançador ao longo de uma banda de 
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fixação. Após a separação, a carga é empurrada pela acção de molas. 
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O sistema de coordenadas do foguetão lançador (OX YZ) tem origem no centro de massa instantâneo do veículo, isto é no centro de 
massa integrado da combinação carga / veículo lançador, incluindo o adaptador, propolentes e carenagem, etc., caso seja aplicável. 
O eixo OX coincide com o eixo longitudinal do foguetão. O eixo OY é perpendicular ao eixo OX e estão no interior do plano de 
lançamento 180º para lá do azimute de lançamento. Os eixos OX, OY e OZ formam um sistema ortogonal que segue a regra da mão 
direita. 
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A atitude de voo do eixo do veículo lançador está 
definida na figura ao lado. O fabricante do 
satélite define o sistema de coordenadas do 
satélite. A relação ou orientação entre o veículo 
lançador e os sistemas do satélite serão 
determinados ao longo da coordenação técnica 
para projectos específicos. 


Missões que podem ser realizadas pelo CZ-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B é um 
veículo potente e versátil que é capaz de levar a 
cabo as seguintes missões: 


e  Transportar cargas para órbitas de 
transferência para a órbita geossincrona 
(GTO). Esta será a função primária do 
CZ-3B e o objectivo da sua concepção. 
Após a separação do CZ-3B, o satélite 
rá transferir-se da órbita GTO para a 
órbita geossíncrona GEO). Esta é a 
órbita operacional na qual o período 
orbital do satélite coincide com o 
período de rotação da Terra, 24 horas, e 
o plano orbital comncide com o plano do 
equador (ver figura em baixo); 


e  Injectar cargas numa órbita terrestre 
baixa (LEO) localizada abaixo de uma 
altitude média de 2.000 km; 


e Injectar cargas em órbitas sincronizadas com o Sol (SSO). O plano destas órbitas encontra-se ao longo da direcção de 
rotação do eixo de rotação da Terra ou aponta para a rotação da Terra em torno do Sol. A velocidade angular do satélite é 


igual à velocidade angular média da Terra em torno do Sol. 


e Lançar sondas espaciais para lá do campo gravitacional da Terra. 
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Performance do CZ-3B Chang Zheng-3B 


No total já foram levadas a cabo 16 lançamentos do CZ-3B, tendo uma taxa de sucesso de 93,75% (ou 87,50% se assumirmos que o 
lançamento do Palapa-D foi um lançamento mal sucedido). O primeiro lançamento do CZ-3B teve lugar a 14 de Fevereiro de 1996 
(1901UTC) quando o veículo Y1 tentou colocar em órbita o satélite Intelsat-708. Infelizmente o lançamento levado a cabo desde o 
Centro de Lançamento de Satélites de Xichang não foi bem sucedido devido a um problema no sistema de orientação do lançador 
que acabou por se despenhar 22 segundos após abandonar a plataforma de lançamento LC2, matando ou ferindo 59 pessoas. 


Mais recentemente foi introduzida uma versão melhorada do CZ-3B com capacidade de carga GTO para os 5.500 kg. O CZ-3B/E 
tem basicamente a mesma configuração do CZ-3B exceptuando um estágio central mais alargado. O primeiro voo do CZ-3B/E teve 
lugar a 13 de Maio de 2007 e agora é a versão standard do lançador em utilização. 


A seguinte tabela mostra os lançamentos levados a cabo pelo CZ-3B/E: 


Lançamento Veículo lançador Data de Lançamento Hora (UTC) Satélites 
Simon Bolivar 'VENESAT-1' 
2008-055 Y12 29-Out-08 16:53:43,093 (33414 2008-0554) 
Palapa-D 
(35812 2009-0464) 
ZX-6A ZhongXing-6A *ChinaSat-6º' 
(37150 2010-0424) 

ZX-10 ZhongXing-10 *ChinaSat-10º 
(37677 2011-0264) 
PakSat-1R 
(37779 2011-0424) 

ZX-1A ZhongXing-1A *“ChinaSat-1A' 
(37804 2011-0474) 
Eutelsat-W3C 
(37836 2011-0574) 
Apstar-7 
(38107 2012-0144) 
Compass-M3 
(38250 2012-0184) 
Compass-M4 
(38251 2012-018B) 

ZX-2A Zhongxing-2A 
(38352 2012-0284) 


2009-046 Y8* 31-Ago-09 9:28:00 

2010-042 Y13 4-Set-10 16:14:04,227 
2011-026 Y20 20-Jun-l1 16:13:04,358 
2011-042 Y19 11-Ago-11 16:15:04,434 
2011-047 Y16% 18-Set-11 16:33:03,621 
2011-057 Y18 7-Out-11 08:21:04,348 


2012-014 Y22 31-Mar-12 10:27:04,438 


2012-018 29-Abr-12 20:50:03,968 


2012-028 26-Mai-12 15:56:04,241 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E. Os 
lançamentos executados pela versão CZ-3B estão assinalados por *. Todos os lançamentos são levados a cabo desde o Centro 
de Lançamentos de Satélites de X1chang, Plataforma de Lançamento LC2. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Descrição da missão do CZ-3B 


O CZ-3B é principalmente utilizado para missões para a órbita GTO, sendo a GTO standard recomendada ao utilizador do veículo. 
O €Z-3B coloca a carga numa GTO standard com os seguintes parâmetros a partir de Xichang: altitude do perigeu — 200 km; 
altitude do apogeu — 35.954 km, inclinação 28,5º; argumento do perigeu — 178º (estes parâmetros representam a órbita instantânea a 
quando da separação do satélite do terceiro estágio; A altitude do perigeu é equivalente a uma altitude real de 35.786 km na 
passagem do primeiro perigeu devido a perturbações causadas pela forma oblatada da Terra). Os quadros seguintes mostram a 
sequência de voo típica do CZ-3B Chang Zheng-3B. 


* A discussão da performance do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B é baseada na assumpção de que o veículo é lançado desde o 
Centro de Lançamento de Satélites de Xichang tendo em conta as limitações relevantes no que diz respeito à segurança e 
requerimentos de rastreio a partir do solo; tem-se em conta que o azimute de lançamento é de 97,5º; a massa do adaptador de carga e 
do sistema de separação não estão incluídas na massa da carga; o terceiro estágio do CZ-3B transporta a quantidade suficiente de 
propolente para atingir a órbita pretendida com uma probabilidade superior a 99,73%; por altura da separação da carenagem de 
protecção o fluxo aerodinâmico é inferior a 1.135 W/m”; e os valores das altitudes orbitais são determinados em relação a uma Terra 
esférica com um raio de 6.378 km. 
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0,000 
215,180 
325,450 
330,450 
Separação entre 2º / 3º estágio; Primeira ignição 3º estágio 331,450 
615,677 
619,177 
1258,424 
1437,673 
1457,673 
1537,673 


Sequência de voo típica do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B Tabela: Rui C. Barbosa. 


Velocidade | Altitude | Distância | Inclinação E POJCEÇÃO Ed 

; a Latitude | Longitude 

Evento relativa Balística Satélite Satélite 
(m/s) () o 


O) 
28,246 | 102,027 


28,161 102,720 


28,157 
28,110 
28,105 
17,829 


27,090 109,464 
27,043 109,711 


27,034 109,760 
22,800 125,868 


22,124 126,096 
4,363 164,098 


-2,348 175,905 


0,000 | 1,825 


Final da queima dos 2242,964 | 53,944 | 68,716 | 24,804 
propulsores 


55,360 | 71,777 | 24,509 
70,955 | 108,172 | 217711 
72,466 | 111,953 | 21,480 
131,512 | 307,187 | 12,479 


Ra que ojos 5148,022 | 190,261 | 744771 | 4,334 
principal 2º estágio 


MAOS QU CO MOI nor aja: | oo ns | 6056 
vernier 2º estágio 


Separação entre 2º / 3º 

estágio; Primeira ignição 3º 5164,493 | 192,509 | 774,756 
estágio 

Final do prmsia umas” | case nro! 504540 | 246620 
estagio 


Início da fase não propulsiva | 7362,919 | 204,322 | 3491,177 
Segunda ignição 3º estágio 7373,724 | 200,109 | 7061,323 


Final da segunda queima 3 9792292 |219,913 | 8231,117 
estagio 
Fim do ajustamento de 

9791,531 | 231,622 | 8719,973 3,195 176,979 
velocidade terminal 


Separação da carga 9724,207 | 304,579 | 9466,105 -6,514 182,839 


Parâmetros característicos da trajectória de voo típica do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B Tabela: 
Rui C. Barbosa. 
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As carenagens do CZ-3B 


A carga está protegida por uma carenagem que a 1sola de várias interferências da atmosfera, que inclui correntes de ar de alta 
velocidade, cargas aerodinâmicas, aquecimento aerodinâmico e ruídos acústicos, etc., enquanto que o lançador ascende através da 
atmosfera. A carenagem proporciona assim à carga um bom meio ambiente. 


O aquecimento aerodinâmico é absorvido ou isolado pela carenagem. A temperatura no interior da carenagem é controlada dentro 
dos limites estabelecidos. Os ruídos acústicos gerados por correntes de ar e pelos motores do lançador são reduzidos para níveis 
permitidos para a respectiva carga. 


A carenagem é separado e ejectada quando o foguetão lançador voa fora da atmosfera. A altura exacta da separação da carenagem é 
determinada pelo requisito de que o fluxo de calor aerodinâmico na separação da carenagem seja inferior a 1.135 W/m”. 


Vinte e dois tipos de testes foram levados a cabo no desenvolvimento da carenagem do CZ-3B, incluindo testes em túneis de voo, 
testes térmicos, testes acústicos, testes de separação, testes de análise de modelos, testes de resistência, etc. 


O CZ-3B Chang Zheng-3B proporciona quatro tipos distintos de carenagens: 4000F, 4000Z, 4200F e 4200Z, conforme referidas no 
seguinte quadro: 


37002 Diâmetro de 3.700 mm; a carenagem é montada em BS3. 


4000F Diâmetro de 4.000 mm; a carenagem é montada na plataforma de lançamento 
4200F Diâmetro de 4.200 mm; a carenagem é montada na plataforma de lançamento. Usada só com o CZ-3B/E. 
42002 Diâmetro de 4.200 mm; a carenagem é montada em BS3. Usada só com o CZ-3B/E. 





A carenagem 4000F tem uma altura de 9,561 metros e suporta as interfaces de carga 937B, 1194, 1194A e 1666. A carenagem 
4200F tem uma altura de 9.777 metros e suporta as interfaces de carga 1194A e 1666, tal como a carenagem 4200F que tem uma 
altura de 9,381 metros. A carenagem 3700Z tem um diâmetro externo de 3,700 metros, uma altura de 10,796 metros e é utilizada 
para os lançamentos duplos no CZ-3B, suportando os suporta as interfaces de carga 1194 e 11944. 



































As carenagens utilizadas no foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B: à esquerda as carenagens 4000F e 4000Z e à direita as 
carenagens 4200F e 42007. 





O volume estático da carenagem é a limitação física das dimensões máximas da configuração da carga a transportar. O volume 
estático é determinado pela consideração das deformações estimadas a nível dinâmico e estático do conjunto carenagem / carga por 
uma variedade de interferências durante o voo. Os volumes variam com diferentes tipos de carenagem e adaptadores de carga. Pode- 
se permitir que algumas saliências na carga possam exceder o volume estático máximo (D3650 ou P3850) da secção cilíndrica da 
carenagem. 
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As estruturas das carenagens referidas são muito similares. Consistem 
Dome numa abóbada, secção bicónica, secção cilíndrica e uma secção cónica 
invertida. 








Biconic Section A abóbada é um corpo semi-esférico com um raio de 1 metros, uma 

altura de 0,661 metros e um diâmetro de base de 1,890 metros. Consiste 

Anronditionma | numa concha abobadada, um anel de base, um anel em encapsulamento 
di | e reforços. 
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A concha abobadada é uma estrutura em fibra de vidro com 
uma espessura de & mm. O anel de base, anel de 
encapsulamento e reforço são fabricados em ligas de alumínio de alta resistência. Uma cintura à base de borracha de sílica cobre o 
exterior da linha de divisão e um cinturão de borracha está comprimido entre as duas metades. Os cinturões de isolamento exterior e 
interior impedem a corrente de ar de entrar na carenagem durante o voo. 





A parte superior da secção bicónica é um cone de 25º com uma altura de 1,400 metros e a parte inferior é um cone de 15º com uma 
altura de 1,500 metros. A parte superior e a parte inferior estão interligadas. O diâmetro do anel superior é de 1,890 metros e o 
diâmetro do anel inferior é de 4,000 metros. 


A estrutura da secção cilíndrica é idêntica à da secção bicónica, isto é tem uma constituição em favos de mel de alumínio. Existem 

. . º ad “1/7 º r [nd r 2 
duas entradas de ar condicionado na parte superior da secção cilíndrica e 10 saídas de exaustão com uma área total de 191 cm” na 
parte inferior. 


A secção cónica invertida é uma estrutura reforçada monocoque. E composta por um anel superior, um anel intermédio, reforços 
inferiores longitudinais e cobertura com tratamento químico. Para as carenagens 4000F e 4200F, estão disponíveis portas de acesso 
nesta secção. Para as carenagens 4000Z e 4200Z não existem portas de acesso. 


A superficie exterior da carenagem, especialmente a superficie da abóbada e da secção bicônica, sofre um aquecimento devido à 
corrente de ar a alta velocidade durante o lançamento. Deste modo, são adoptadas medidas que evitam o aquecimento para garantir 
que a temperatura na superficie interior seja inferior a 80ºC. 


A superfície exterior da secção bicônica e da secção cilíndrica são cobertas por um painel de cortiça especial. O pamel na secção 
bicónica tem uma espessura de 1,2 mm e na secção cilíndrica tem uma espessura de 1,0 mm. 


O mecanismo de separação e ejecção da carenagem consiste em mecanismos de abertura laterais, mecanismo de abertura 
longitudinal e mecanismo de separação. Para as carenagens 4000F e 4200F o anel na base da carenagem está ligado com a secção 
curta dianteira do tanque criogénico do terceiro estágio por doze parafusos explosivos não contaminantes. Para as carenagens 4000Z 
e 4200Z a base do anel na carenagem está ligado com o topo da secção de equipamento por parafusos explosivos não contaminantes. 
A fiabilidade de um parafuso explosivo é de 0,9999. 


O plane de separação longitudinal da carenagem é o quadrante TI-IV (XOZ). O mecanismo de abertura longitudinal consiste em 
parafusos entalhados, mangueiras, mangueiras com cordas explosivas e detonadores, suportes dos detonadores e dois parafusos 
explosivos. Duas mangueiras de aço percorrem a linha de separação da carenagem. Dois detonadores não sensíveis estão fixados a 
cada extremidade das cordas explosivas. A quando da separação, os dois parafusos não contaminantes são detonados e cortados. Os 
detonadores fazem as cordas explosivas entrar em ignição, gerando-se gás a alta pressão o que leva à expansão das mangueiras de 
aço e à quebra dos parafusos entalhados. Nesta sequência, a carenagem separa-se em duas metades. O gás gerado fica selado nas 
mangueiras de aço, não havendo assim contaminação da carga. 


Uma das duas cordas explosivas pode ser detonada apenas se um dos quatro detonadores é accionado. Se uma das cordas explosivas 


é accionada, todos os parafusos entalhados podem ser quebrados, isto é a carenagem pode separar-se. Assim, a fiabilidade da 
separação longitudinal é muito elevada. 
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Em cima: Mecanismo de separação da carenagem. 
Em baixo: Distribuição dos parafusos explosivos de separação 
lateral. 
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O mecanismo de separação da carenagem é composto por 
dobradiças e molas. Cada metade da carenagem é 
suportada por duas dobradiças que se localizam no 
quadrante I e III. Existem seis molas de separação 
colocadas em cada metade da carenagem; o máximo de 
força exercida por cada mola é de 37,8 kN. Após a 
abertura da carenagem, cada metade roda em torno de uma 
dobradiça. Quando a taxe de rotação da metade da 
carenagem é superior a 18º/s, a carenagem é ejectada. O 
processo cinemático é exemplificado na figura em baixo. 


OO Track of the Fairy 


2rd Stage 


Podem ser incorporadas na secção bicónica da carenagem 
e na secção cilíndrica janelas transparentes às 
radiofrequências RF para fornecer ao satélite a capacidade 
de transmissão através da carenagem de acordo com as 
necessidades do utilizador. As janelas transparentes RF 
são fabricadas em fibra de vidro na qual a taxa de 
transparência é indicada na tabela em baixo. 





Podem ser proporcionadas portas de acesso à secção cilíndrica para permitir um acesso limitado ao satélite após a colocação da 
carenagem. Algumas áreas da carenagem não podem ser seleccionadas para a localização das janelas de radiofrequência RF. 
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O Complexo de Lançamento 


O complexo de lançamento LC2 para o foguetão Chang Zheng-3B no Centro de Lançamento de Satélites em Xichang, inclui a 
plataforma de lançamento, torre de serviço, torre umbilical, centro de controlo de lançamento, sistemas de abastecimento, sistemas 
de fornecimento de gás, sistemas de fornecimento de energia, torres de protecção contra relâmpagos, etc. Um desenho esquemático 
do complexo de lançamento em Xichang é apresentado na figura seguinte. 
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A torre de serviço é composta pela torre do guindaste, equipamento movível, plataformas, elevadores, sistema de distribuição e 
fornecimento de energia, condutas de abastecimento para armazenamento do propolente, detectores de incêndio e extintores. Esta 
torre tem uma altura de 90,60 metros. No topo da torre existem dois guindastes. A altura de levantamento efectiva é de 85 metros. A 
capacidade de carga é de 20.000 kg (guincho principal) e 10.000 kg (guincho suplente). Existem dois elevadores (com uma 
capacidade de 2.000 kg) para a elevação de pessoal e equipamentos. A torre tem plataformas para operações de verificação e 
operações de teste do foguetão lançador e da sua carga. A parte superior da torre é uma área limpa com ambiente controlado. O nível 
de limpeza é de Classe 100.000 e as temperaturas na área de operação do satélite encontram-se entre os 15 (Ce os 25 ºC. A 
acoplagem entre a carga e o veículo lançador, teste do satélite, encapsulamento da carenagem e outras actividades são levadas a cabo 
nesta área. Um guindaste superior telescópico está equipado para levar a cabo estas operações. Este guindaste pode rodar num 
ângulo de 180º e a sua capacidade é de 8.000 kg. 


Na torre de serviço, a Sala 812 é exclusivamente preparada para a carga. No seu interior é fornecida uma corrente eléctrica de 60Hz 
UPS (Fase 120V, 5kW). A resistência é menos de 12. A área desta sala é de 8 m”. Para além de um sistema de hidratação, a torre de 
serviço está também equipada com pó extintor e extintores 1211. 


A torre umbilical serve para fornecer ligações eléctricas, condutas de gás, condutas líquidas, bem como as ligações para o satélite e 
para o foguetão lançador. A torre tem um sistema de braço amovível, plataformas e condutas de abastecimento criogéênico. O 
abastecimento do lançador é levado a cabo através das condutas criogénicas. A torre umbilical também está equipada com sistemas 
de ar condicionado para a carga e carenagem, um sistema RF, sistemas de comunicações, plataformas rotativas, sistemas de extinção 
de incêndios, etc. Os cabos de fornecimento de energia são conectados ao satélite e ao lançador através desta torre umbilical. As 
condutas do ar condicionado são ligadas à carenagem também através desta torre para fornecer ar limpo. A limpeza do ar 
condicionado é de Classe 100.000 e a temperatura encontra-se entre os 15ºC e os 25ºC, com uma humidade entre 35% e 55%. A Sala 
722 da torre umbilical é exclusivamente preparada para a carga. A sua área é de 8m” e no seu interior é fornecida uma corrente 
eléctrica de 60Hz/50Hz UPS (Fase 120V/220V/15A). A resistência é menos de 10. 


Na página seguinte encontra-se um esquema do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de satélites de Xichang. 
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Centro de Controlo de Lançamento 


O Centro de Controlo de Lançamento (CCL) é uma estrutura em fortim capaz de resistir a uma explosão violenta. As operações 
levadas a cabo na torre (tais como testes antes do lançamento, abastecimento, operações de lançamento) do foguetão lançador são 
controladas desde o CCL. O controlo de lançamento do satélite também pode ser levado a cabo no CCL. A sua área de construção é 
de 1.000 m”. 


O CCL inclui as salas de teste do veículo lançador, salas de teste dos satélites, sala de controlo de abastecimento, sala de controlo de 
lançamento, sala de informação para o director de missão, sistema de ar condicionado, passagens de evacuação, etc. Todo o CCL 
recebe ar condicionado. 


Existem duas salas para o teste dos satélites e cada uma tem uma área de 48,6 m”. a temperatura no interior das salas é de 20ºC com 
variação máxima e mínima de 5ºC. A humidade relativa é de 75%. Em cada sala existem painéis de distribuição de energia 
380V/220V, 50Hz e 120V/220V, 60Hz. A resistência é menos de 10. O satélite é conectado com o equipamento de controlo no 
interior da sala de teste através de cabos umbilicais. 


Estão disponíveis no interior das salas sistemas de telefone e de monitorização, bem como na torre e nos restantes locais. 
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Centro de Controlo e Comando da Missão 


O Centro de Controlo e Comando da Missão (CCCM) está localizado a 7 km do local de lançamento. Todo o edifício inclui duas 
partes: uma é a zona de comando e controlo e a outra é a zona de computação. A zona de comando e controlo consiste em duas 
áreas: a área de comando e a área de segurança. Em torno da primeira zona encontram-se salas de operação e escritórios. Existem 
uma sala de visitas no segundo andar e os visitantes podem observar o lançamento em ecrãs de televisão. Existem sistemas de 
televisão por cabo parta os visitantes. 


O CCCM tem como funções comandar todas as operações das estações de rastreio e monitorizar a performance e estado do 
equipamento, levar a cabo o controlo de segurança após o lançamento, obter informações sobre os parâmetros de localização do 
lançador a partir de estações e processar estes dados 
em tempo real, fornecer a aquisição e obter dados 
para as estações de rastreio e para o Centro de 
Controlo de Satélites em Xi'an, fomecer 
informações à equipa de controlo e levar a cabo o 
processamento de dados após a missão. 


O CCCM possui um sistema de computadores a 
funcionar em tempo real; um sistema de comando e 
controlo; levar a cabo a monitorização e 
fornecimento de controlo, computadores sistemas 
de conversão D/A e A/D, sistemas de televisão, 
sistemas de gravação de dados e sistemas de 
telecomando; sistemas de comunicação, sistemas de 
temporização e transmissão de dados, e 
equipamento de impressão e revelação de filme. 


Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 


O Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 
(CCTD) do Centro de Lançamento de Satélites de 

= Xichang e o CCTD do Centro de Controlo de 
Satélites de X1'an, formam uma rede de Controlo, Telemetria e Detecção para cada missão. O CCTD do Centro de Lançamento de 
Satélites de Xichang consiste na estação de rastreio de Xichang, na estação de rastreio de Yibin e na estação de rastreio de Guiyang. 
O CCTD do Centro de Controlo de Satélites de X1"an consiste na estação de rastreio de Weinan, na estação de rastreio de Xiamen e 
nos navios de instrumentação. 





O Centro de rastreio de Xichang inclui equipamentos ópticos, radar, telemetria e telecomando. É responsável pela medição e 
processamento dos dados de voo do foguetão lançador e também pelo controlo da zona de segurança. Os dados recebidos e gravados 
pelo sistema do CCTD são utilizados para o processamento e análise após a missão. 


As principais funções do CCTD são o registo dos dados iniciais de voo em tempo real, medição da trajectória do veículo lançador; 
recepção, gravação, transmissão e processamento dos dados e telemetria do foguetão lançador e do satélite; tomar decisões relativas 
à segurança; e computar o estado de separação entre o satélite e o lançador e respectivos parâmetros de injecção. 


Após o lançamento o foguetão é imediatamente seguido pelo equipamento óptico, de telemetria e por radares em torno do local de 
lançamento. Os dados recebidos são enviado para CCCM. Estes dados serão inicialmente processados e enviados para as estações 
respectivas. Os computadores das estações recebem estes dados e levam a cabo a conversão de coordenadas, utilizando esses dados 
como dados para orientar o sistema do CCTD para obter e seguir o alvo. 


Após a detecção do alvo, os dados medidos são enviados para os computadores na estação e para o CCCM para serem processados. 
Estes dados processados são utilizados para o controlo da segurança do voo. Os resultados das computações são enviados para o 
Centro de Lançamento de Satélites de Xichang e para o Centro de Controlo de Satélites de X1'an em tempo real através de linhas de 
transmissão de dados. 


Em caso de falha durante as fases de voo do primeiro ou segundo estágio, o oficial de segurança tomará uma decisão tendo por base 
os critérios de segurança. 


A injecção orbital da carga é detectada pelos navios de rastreio e enviada para o Centro de Controlo de Satélites de X1'an. Os 
resultados são enviados para o CCCM de Xichang para processamento e monitorização. 
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Lançamento do ZX-2A4 Zhongxing-2A 


A 12 de Maio de 2012 começou a circular na Internet uma fotografia que mostrava a base de um foguetão CZ-3B/E Chang Zheng- 

3B/E na Plataforma de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de Satélites de Xichang, juntamente com referências a um 

comentário de um suporto técnico desse centro espacial que referia o “árduo trabalho” que estava ser levado a cabo para preparar o 

lançador e a missão. Nesta altura os rumores 

apontavam para um lançamento a ter lugar a 28 ou 

E 29 de Maio. Três dias mais tarde, novos rumores 

apontavam para que o lançamento tivesse lugar a 22 

de Maio, surgindo uma nova fotografia que 

mostrava a plataforma de lançamento e um grupo 

de soldados a marchar nas imediações, referindo 

que o satélite já havia sido colocado sobre o último 

estágio do lançador. Porém, chegado o dia 22 de 
Maio nada aconteceu! 
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A hora do lançamento seria confirmada no dia 24 
de Maio num fórum de debate espacial chinês, 
apontando-se para as 1556UTC do dia 26 de Maio. 
Esta confirmação seria acompanhada no mesmo dia 
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A mM A A. ar É | | componentes e estágios do foguetão lançador, isto é 
os usuais NOTAM, ou Notice To Airman. 


ce o. 


Ee os 


dh 
E Ph LDA TTTT 
à k F 
| 
| + 


gavimass Ad — 


a - o DS O nome do satélite só era divulgado a 26 de Maio e 
até esta a os oldenaors internacionais sugeriam que este seria um novo satélite de comunicações militares da série Fenghuo-2, 
para poucas horas depois se «confirmar» que na verdade se tratava do primeiro Shenztong-2. 


Com os preparativos para o lançamento a decorrerem sem problemas, este acabaria por ter lugar às 15:56:04,241UTC. Como era de 
esperar, e mais uma vez mostrando a fiabilidade deste lançador, a missão decorreu sem problemas. O satélite separou-se do terceiro 
estágio e ficou colocado numa órbita inicial com um apogeu a 35.786,9 km de altitude, perigeu a 207,1 km de altitude e inclinação 
orbital de 27,09º. Posteriormente, o veículo utilizou os seus próprios meios para elevar o seu perigeu, baixar a inclinação orbital e 
circularizar a sua órbita, sendo posteriormente «encontrado» na órbita geossincrona a 98.3º longitude Este, uma posição usualmente 
ocupada pelos satélites Shentong. 
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China lança novo Yaogan Weixing 


Com lançamentos regulares desde 2006, os satélites Yaogan Weixing são referidos pelas autoridades chinesas como sendo utilizados 
para a realização de experiências científicas, detecção remota de recursos terrestres, monitorização de colheitas e auxilio na redução 
e prevenção de desastres naturais. Porém, a designação destes satélites pode esconder o seu verdadeiro objectivo. 


A série Yaogan Weixing 


No passado a então União Soviética utilizou a designação “Cosmos” para esconder a verdadeira natureza de centenas e centenas de 
satélites que colocava em órbita, atribuindo-lhes uma natureza científica. Porém, cedo os especialistas Ocidentais estranharam 
tamanho investimento na Ciência por parte de uma nação e concluíram que a maior parte desses satélites teria uma aplicação militar. 


Nos nossos dias algo de semelhante poderá estar a ocorrer com os satélites chineses da série Yaogan. Segundo as autoridades 
chinesas estes satélites são utilizados para a realização de experiências científicas, para levarem a cabo a detecção remota de 
recursos terrestre e estimar colheitas e para auxiliar nas tarefas de prevenção e redução de desastres naturais. Tirando estes 
objectivos, nada mais é referido sobre estes veículos. 


Dos satélites até agora colocados em órbita foram identificados dois tipos, sendo alguns satélites destinados para a observação 
electro-óptica digital e outros para a observação utilizando radares SAR (Synthetic Aperture Radar). Os satélites de observação 
electro-óptica digital foram desenvolvidos pela 5º Academia do CASC, enquanto que os satélites SAR foram desenvolvidos pela 8º 
Academia do CASC. 


A série de lançamento foi iniciada a 27 de Abril de 2006 com o lançamento do 
YG-1 Yaogan Weixing-l por um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C a partir do 
Centro de Lançamento de satélites de Taiyuan. O satélite foi colocado numa órbita 
com um apogeu a 621 km de altitude, perigeu a 602 km de altitude, inclinação 
orbital de 97,81º e período orbital de 96,93 minutos. Esta órbita foi posteriormente 
elevada para uma órbita circular operacional com um apogeu a 629 km de altitude, 
perigeu a 628 km de altitude, inclinação orbital de 97,87º e período orbital de 97,28 
minutos. Ao se observar a carenagem de protecção de carga depressa se salienta o 
seu comprimento de 10 metros e o diâmetro de 3,8 metros. O YG-1 Yaogan 
Weixing-1 terá sido o primeiro satélite JB-5 Jianbing-5 destinado à observação 
através de um radar SAR. 
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O segundo satélite desta série 
seria lançado a 25 de Maio de 
2007 por um foguetão CZ-2D 
Chang Zheng-2D a partir do 
Centro de Lançamento de 
Satélites de Jiuquan. O YG-2 
Yaogan Weixing-2 era colocado 
numa órbita com um apogeu a 
655 km de altitude, perigeu a 
630 km de altitude, inclinação 
orbital de 97,85º e período 
orbital de 97,57 minutos. As 
autoridades chinesas anunciavam 
os mesmos objectivos para a 
missão, mas este lançamento diferia do anterior devido ao facto de o Yaogan 
Weixing-2 não ser a única carga presente a bordo do vector lançador sendo 
lançado também o satélite ZP-1 Zheda PiXimng-1 “MEMS-Pico” (31491 2007- 
019B). Este satélite teve como objectivo proporcionar uma plataforma orbital para 
o ensaio de novas tecnologias, tais como acelerômetros, micro-giroscópios e 
sensores de infravermelhos. Entretanto, os dados orbitais apontam para que o 
Yaogan Weixing-2 se encontre numa órbita com um apogeu a 658 km de altitude, 
perigeu a 631 km de altitude, inclinação orbital de 97,93º e período orbital de 
97,61 minutos. Crê-se que na realidade que este tenha sido o primeiro de uma 
nova geração de satélites de reconhecimento digital electro-óptico JB-6 Jianbing- 
6. Estes satélites terão substituído os veículos FSW-4 que faziam regressar uma 
cápsula com filme contendo imagens obtidas durante a sua missão. Os novos satélites terão uma resolução de 0,6 metros a 1,9 
metros. 
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Ainda em 2007, no dia 11 de Novembro, era lançado um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C desde Taiyuan transportando o satélite 
YG-3 Yaogan Weixing-3. O satélite seria colocado numa órbita com um apogeu a 613 km de altitude, perigeu a 457 km de altitude, 
inclinação orbital de 97,85º e período orbital de 95,34 minutos. O perigeu orbital 
seria elevado a 14 de Novembro para os 613 km de altitude com o apogeu a ser 
colocado nos 624 km. O satélite atingiria posteriormente uma órbita circular 
operacional com um apogeu a 630 km de altitude, perigeu a 627 km de altitude, 
inclinação orbital de 97,84º e período orbital de 97,28 minutos. O YG-3 terá sido o 
segundo satélite Jianbing-5 


O satélite YG-4 Yaogan Weixing-4 seria lançado no 1 de Dezembro de 2008 por 
um foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D desde Jiuquan. Mais uma vez os detalhes 
técnicos acerca do novo satélite foram inexistentes, mas tendo por base a análise 
levada a cabo aos três satélites predecessores da série os analistas ocidentais 
concluíram que este novo satélite poder-se-á tratar do segundo veículo da série 
militar JB-6 Jianbing-6 de reconhecimento digital. As observações ópticas dos 
satélites Jianbing-6 deverão complementar as observações SAR levadas a cabo 
pelos satélites da série militar Jianbing-5 (YG-1 Yaogan-l e YG-3 Yaogan-3). 


No dia 15 de Dezembro de 2008 
era lançado desde Taiyuan um 
foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B 
transportando o satélite YG-5 
Yaogan Weixing-5. Apesar de já 
há vários meses se aguardar pelo 
lançamento deste satélite, a sua 
natureza permanece, tal como acontece com os anteriores satélites Yaogan, 
envolta em mistério. 





As referências iniciais a este lançamento indicavam a missão o primeiro satélite da 
série militar Jianbing-7. Não havendo muitos dados relativos a esta série de 
satélites crê-se que seja um novo tipo de satélite de observação. Observações » fi 
posteriores verificaram que o satélite Z1 Yuan-2 (3), também designado Jianbing-3 (3), RE sido removido da sua órbita antes do 
lançamento do Yangan-5. Esta manobra pode indicar que o Yangan-5 seja um novo tipo de satélite electro-óptico de 2º geração que 
venha substituir os Jianbing-3. 





Segundo o analista Phillip Clark, o satélite Yaogan-5 atingiu a sua órbita operacional 
a 20 de Dezembro ficando colocando numa órbita com um apogeu a 495 km de 
altitude, perigeu a 488 km de altitude e inclinação orbital de 94,44 minutos. De notar 
que o mesmo período orbital era utilizado pela série Jianbing-3, apesar de existiram 
ligeiras diferenças nas suas excentricidades orbitais o que resultava em apogeus e 
perigeus em altitudes diferentes. 


A 21 de Abril de 2009 a secção de ciência e tecnologia da versão on-line do jornal 
People's Daily, anunciava o lançamento do Yaogan Weixing-6 a 22 de Abril de 
2009, referindo o lançamento de um satélite de detecção remota desde o Centro de 
Lançamento de Satélites de Taiyuan. O lançamento seria confirmado no mesmo dia 
pela agência de notícias Xinhua. O lançamento acabou por ter lugar as 
0255:04,562UTC do dia 22 de Abril e foi levado a cabo por um foguetão CZ-2C 
Chang Zheng-2C/II. Mais uma vez, e segundo a agência Xinhua o satélite YG-6 
Yaogan Weixing-6 seria utilizado para “estudos dos recursos terrestres, protecção e 
vigilância ambiental, planeamento urbano, estimativa de colheitas, redução e 
prevenção de desastres naturais, e para a realização de experiencias espaciais”. O 
Yaogan Weixing-6 foi desenvolvido pela Academia de Tecnologia de Voo Espacial 
de Xangai da Corporação Aeroespacial de Ciência e Tecnologia da China e segundo 
alguns analistas ocidentais, este satélite poderá ser o primeiro veículo da série militar 
JB-7 Jianbing-7, um novo tipo de veículo SAR de 2º geração. Esta foi a primeira vez 
que um satélite Yaogan foi colocado em órbita por um foguetão CZ-2C Chang 
Zheng-2€C com o satélite a ser colocado num novo tipo de órbita tendo em conta esta 
série de satélites apontando-se assim para um satélite com uma massa inferior a 
2.700 kg (JB-5 Jianbing-5). Os parâmetros orbitais iniciais do satélite eram: apogeu a 
517 km de altitude, perigeu a 485 km de altitude, inclinação orbital de 97,65º e 
período orbital de 94,63 minutos. A órbita foi posteriormente ajustada para um apogeu a 512 km de altitude, perigeu a 508 km de 
altitude, inclinação orbital de 97,59º e período orbital de 94,82 minutos. 
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A natureza do YG-6 acabou por ser revelada numa carta de felicitações enviada pela Academia de Ciências da China ao congratular 
o lançamento do satélite radar JB-7 Jianbing-7 (1). 


- Ainda antes do final de 2009 seriam lançados dois 
novos satélites desta série. A 9 de Dezembro era 
colocado em órbita o YG-7 Yaogan Weixing-7 por 
um foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D a partir de 
Jiuquan. O satélite, supostamente um veículo de 
observação electro-óptica, seria colocado numa 
órbita com um apogeu a 658 km de altitude, perigeu 
a 619 km de altitude, inclinação orbital de 97,84º e 
período orbital de 97,49 minutos. Os dados mais 
recentes mostram o satélite numa órbita com um 
apogeu a 661 km de altitude, perigeu a 622 km de 
altitude, inclinação orbital de 97,88º e período 
orbital de 97,56 minutos. A 15 de Dezembro era 
lançado um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C que 
colocaria em órbita o satélite YG-8 Yaogan 
Weixing-8. A sua órbita inicial tinha um apogeu a 
1.193 km de altitude, perigeu a 1.184 km de 
altitude, inclinação orbital de 100,50º e período 
orbital de 109,17 minutos. A órbita do Yaogan 
Weixing-8, supostamente um veículo de observação electro-óptica (de 3º geração?), desvia-se completamente dos parâmetros 
orbitais dos seus antecessores (apogeu a 1.205 km de altitude, perigeu a 1.192 km de altitude, inclinação orbital de 100,46º e período 
orbital de 109,39 minutos). Juntamente com o satélite YG-8 Yaogan Wexing-8 foi colocado em órbita o pequeno satélite XW-1 Xi 
Wang-1 (36122 2009-072B). 





A missão do tripleto de satélites YG-9 Yaogan 
Weixing-9 diferu mais uma vez dos parâmetros 
verificados em quase todos os lançamentos 
anteriores. De facto a 5 de Março de 2010 eram 
colocados em órbita três satélites por um foguetão 
CZ-4C Chang Zheng-4C desde. As imagens do 
lançamento que foram divulgadas mostraram uma 
carenagem de protecção de carga muito maior do que 
habitualmente seria de esperar para uma missão deste 
tipo, o que levantou suspeitas sobre a natureza da 
carga a bordo do CZ-4C Chang Zheng-4C. De facto, 
observações posteriores vieram a confirmar a 
presença de três objectos activos em órbita 
resultantes deste lançamento. 


Ao se verificar os parâmetros orbitais dos objectos 
em órbita, notou-se uma semelhança com o tipo de 7 “a 
parâmetros orbitais usualmente associados aos satélites NOSS norte-americanos. Estes satélites, usualmente lançados em tripletos, 
são utilizados para vigilância naval electrónica. O satélite 
Yaogan Weixing-9 é na realidade um conjunto de três 
satélites (um veículo principal e dois subsatélites). 
Certamente que as autoridades chinesas não irão revelar a 
natureza destes veículos, mas informações anteriormente 
publicadas por fontes chinesas e agora associadas a este 
lançamento, levam de facto a confirmar que a China terá 
asssm dado início a um novo programa de vigilância 
maritima electrónica. Aparentemente os satélites terão sido 
fabricados na Academia de Tecnologia Espacial da China 
em Pequim 





O satélite YG-10 Yaogan Weixing-10 foi lançado no dia 9 
de Agosto de 2010. O lançamento teve lugar desde Taiyuan 
e foi levado a cabo por um foguetão CZ-4C Chang Zheng- 
4C. O satélite for colocado numa órbita inicial com um 
apogeu a 621 km de altitude, um perigeu a 607 km de 
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altitude, inclinação orbital de 97,82º e período orbital de 96,98 minutos. Mais uma vez as autoridades chinesas referiram este satélite 
como um veículo destinado a tarefas de detecção remota, mas o YG-10 Yaogan Weixing-10 pode ser na realidade um veículo de 
observação SAR. Os dados mais recentes indicam que o satélite se encontra numa órbita circular com um apogeu a 629 km de 
altitude, um perigeu a 628 km de altitude, inclinação orbital de 97,83º e período orbital de 97,28 minutos. 


O satélite YG-11 Yaogan Weixing-11 lançado a 22 de Setembro de 
2010 terá sido um novo veículo de observação electro-óptica. 
Yaogan Weixing-4 
Yaogan Weixing-9 Vig. Oceanog. 


O programa SAR 





Os radares SAR são um instrumento de microondas que produz 
imagens de alta resolução da superficie da Terra em quaisquer 





condições atmosféricas e em qualquer hora do dia. Um = 
instrumento SAR pode medir tanto a intensidade como a fase da 31 dé) 
radiação microondas emitida, originando não só uma alta “EIS) | 

sensibilidade à textura mas também em algumas capacidades ANE ATA fe 


tridimensionais. Enquanto os sistemas ópticos convencionais 
para obtenção de imagens são menos efectivos durante a noite e em más condições atmosféricas, o sistema SAR gera a sua própria 
radiação microondas que pode penetrar nas nuvens, neblina, águas baixas e mesmo no solo para obter imagens de alta resolução da 
superfície da Terra bem como debaixo de água e a baixa profundidade no solo. 


O desenvolvimento por parte da China da tecnologia SAR fo1 iniciado em finais dos anos 70 do Século XX. Em 1981 foi operado 
pela primeira vez o primeiro sistema SAR mono-polarizado transportado por um avião. O sistema foi desenvolvido pelo Instituto de 
Pesquisa Electrônica da Academia de Ciências da China. O primeiro sistema SAR multi-polarizado fo1 introduzido nos anos 90 para 
a monitorização de inundações. O primeiro sistema operacional em tempo real que poderia analisar as imagens a bordo de um avião 
e transmiti-las para estações no solo foi introduzido em 1994. 


Há muito que a China planeava colocar em órbita um satélite SAR para obter imagens em alta resolução tendo em vista a sua 
aplicação em quaisquer condições atmosféricas, nomeadamente na localização de forças navais do Estreito de Taiwan. A China 
também desenvolveu um interesse particular na potencial aplicação civil destes sistemas após os danos provocados pelas inundações 
e deslizamento de terras originados pelos tufões de 1994. Enquanto que a China utilizava sistemas de detecção remota por 
observação óptica, surgiu um interesse particular na obtenção de imagens através de microondas que poderia penetrar na região Sul 
da China quase permanentemente coberta de nuvens. Crê-se que o sistema espacial SAR da China tenha beneficiado da sua 
cooperação com a Rússia e com a Europa. 


Por seu lado, o Exército de Libertação do Povo vê a obtenção de imagens pelos sistemas SAR como vital para a sua capacidade do 
domínio da informação em futuros conflitos. Ao contrário dos sistemas ópticos passivos convencionais, os sistemas SAR espaciais 
podem levar a cabo através das nuvens, chuva, nevoeiro e poeiras para detectar alvos no solo ou subsolo, e pode ser útil para a 
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criação de mapas militares detalhados. Os engenheiros chineses têm examinado os satélites SAR como um meio de detectar 
submarinos inimigos em águas pouco profundas. 


menção NORAD IA Hora UTC Veículo Lançador Noel 
Internacional Lançamento Lançamento 
Taiyuan, LC7 


Yaogan Weixing-1 2006-015 29092 27-Abr-06 22:48:00 


Satélite 


CZ-4C Chang Zheng-4C 
(Y1) 

CZ-2D Chang Zheng-2D 
(Y8) 

CZ-4C Chang Zheng-4C 
(3) 

CZ-2D Chang Zheng-2D 
(Y9) 

CZ-4B Chang Zheng-4B 
(Y20) 

CZ-2€C Chang Zheng-2C 
(Y19) 

CZ-2D Chang Zheng-2D 
(Y10) 

CZ-4C Chang Zheng-4C 
(Y4) 

CZ-4C Chang Zheng-4C 
(Y5) 

CZ-4C Chang Zheng-4C 
(Y6) 

CZ-2D Chang Zheng-2D 
(Y11) 

CZ-4B Chang Zheng-4B 
(Y21) 

CZ-2€C Chang Zheng-2C 
(Y20) 

CZ-4B Chang Zheng-4B 
(Y12) 

CZ-4C Chang Zheng-4C 
(Y10) 


Yaogan Weixing-2 2007-019 31490 25-Mai-07 07:12:00 Jiuquan, 603 


Yaogan Weixing-3 2007-055 32289 11-Nov-07  22:48:34,843 Taiyuan, LC? 


Yaogan Weixing-4 2008-061 33446 01-Dez-08 04:42:00 Jiuquan, 603 
Yaogan Weixing-5 2008-064 33456 15-Dez-08  03:22:04,521 Taiyuan, LC9 
Yaogan Weixing-6 2009-021 34839 22-Abr-09  02:55:04,562 Taiyuan, LC7 
Yaogan Weixing-7 2009-069 36110 09-Dez-09 08:42:00 Jiuquan, 603 
Yaogan Weixing-8 2009-072 36121 15-Dez-09  02:31:04,790 Taiyuan, LC9 


Yaogan Weixing-9 2010-009 36413 05-Mar-10  04:55:05,227 Jiuquan, 603 


Yaogan Weixing-10 2010-038 36834 09-Ago-10  22:49:05,551 


Taiyuan, LC9 
Yaogan Weixing-11 2010-047 37165 22-Set-10 | 01:42:00,835 Jiuquan, 603 
Yaogan Weixing-12 2011-066 37874 11-Nov-11 03:21:05,279 Taiyuan, LC9 
Yaogan Weixing-13 2011-072 37941 29-Nov-11  18:50:04,467 Taiyuan, LC9 
Yaogan Weixing-14 2012-021 38257 10-Mai-12  07:06:04,493 Taiyuan, LC9 


Yaogan Weixing-15 2012-029 38354 29-Mai-12  07:31:05,187 Taiyuan, LC9 





A pesquisa e o desenvolvimento iniciais da primeira geração de sistemas SAR espaciais teve lugar em finais dos anos 80 e o 

desenvolvimento dos primeiros modelos deu-se em 1991. Em Maio de 1995 o Comité Estatal de Ciência e Tecnologia e o 

COSTIND aprovaram o desenho e os trabalhos associados aos sistemas de transmissão de dados em alta velocidade. Um sistema de 

simulação no solo para a primeira geração de satélites SAR foi desenvolvido pelo CAS e pelo BUAA em finais dos anos 90. Mesmo 

antes do lançamento da primeira geração de satélites SAR, já se havia iniciado a pesquisa da segunda geração destes sistemas. 

DERNNO alguns relatórios, a segunda Pág de satélites SAR estaria prevista para o 11º Plano de Desenvolvimento Quinquenal da 
Dio: RA China (entre 2006 e 2010). 





As principais empresas estatais envolvidas no desenvolvimento do sistema 
SAR incluem o Instituto Académico da China para as Ciências Electrónicas 
(instrumentos SAR), Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai 
(desenho do satélite e veículo lançador CZ-4B), Instituto 501 e Instituto 504 
da Academia de Tecnologia Espacial da China, Instituto de Pesquisa de 
Tecnologia Electrónica de Nangjing, Instituto de Equipamento Electrónico do 
Sudoeste e a Universidade de Aeronáutica e astronáutica de Pequim 
(BUAA). 


O Instituto de Pesquisa Electrónica do CAS foi designado, ao abrigo do 
Projecto 863, para desenvolver um sistema SAR nacional desde os finais dos 

- anos 80. São escassos os detalhes disponíveis acerca do sistema SAR 
ansporade a bordo dos satélites JB-5 J ianbing- 5, mas alguma informação do CAS revelou que o protótipo do SAR desenvolvido, 
utiliza a banda L e é capaz de duas opções de resolução. Em modo de alta resolução o sistema possui uma resolução de 5 metros e 
um campo de visão de 40 km. Por outro lado, no modo de baixa resolução o sistema tem uma resolução de 20 metros e um campo de 
visão de 100 km. O protótipo foi testado a bordo de um avião e os resultados foram satisfatórios. 
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O foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C 


11 
13 


15 


1 





O desenvolvimento do foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C de três estágios 
tem como base o foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B e surge pela 
necessidade de se desenvolver um lançador cujo estágio superior tivesse a 
capacidade de múltiplas ignições em órbita com o motor YF-40A. Para 
além desta capacidade, o CZ-4C possui anéis estruturais na base do 
primeiro e do segundo estágio, uma cobertura climatérica na secção inter- 
estágio (que é ejectada no lançamento) e uma carenagem de maiores 
dimensões (que foi pela primeira vez introduzida com o CZ-4B). Assim, 
todas estas características permitem que o CZ-4C Chang Zheng-4C seja 
capaz de colocar em órbita cargas de 
maiores dimensões e com uma maior 
precisão em relação ao CZ-4B Chang 
Zheng-4B. 


O CZ-4€C é capaz de colocar uma carga de 
4.200 kg numa órbita terrestre baixa, 2.800 
kg numa órbita sincronizada com o Sol a 
900 km de altitude ou 1.900 kg numa 
órbita de transferência para a órbita 
geossincrona. 


No lançamento desenvolve uma força de 
2.960.000 kN e a sua massa total é de cerca 
de 250.000 kg. Tem um comprimento total 
de 48,50 metros e um diâmetro de 3,35 
metros. 


| — Carenagem de protecção de 
carga; 2 — Satélite; 3 — 
Adaptador de carga; 4 — Secção 
de equipamento; 5 — Motor do 
terceiro estágio; 6 — Secção 
interestágio; 7 — Tanque de 
oxidante do segundo estágio; 8 — 
Secção intertanque; 9 — Tanque 
de combustível do segundo 
estágio; 10 — Motores vernier do 
segundo estágio; 11 — Motor do 
segundo estágio; 12 — Anéis 
estruturais; 13 — Secção 
interestágio; 14 — Tanque de 
oxidante do primeiro estágio; 15 
— Secção antertanque; 16 — 
Tanque de combustível do 
primeiro estágio; 17 — Anéis 
estruturais; 18 — Estabilizadores 
aerodinâmicos; 19 — Motores do 
primeiro estágio. 
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Veículo Data de Local de 
lançador Lançamento Lançamento 


2006-015 vi 27-Abr-06 Taiyuan, LC9 22:48:00 


Lançamento Hora (UTC) Satélites 


Yaogan Weixing-1 
(29092 2006-0154) 
Yaogan Weixing-3 
(32289 2007-0554) 
Fengyun-3A 
(32958 2008-0264) 
Yaogan Weixing-8 
(36121 2009-0724) 
Xiwang-1 
(36122 2009-072B) 
Yaogan Weixing-9A 
(36413 2010-0094) 
Yaogan Weixing-9B 
(36414 2010-009B) 
Yaogan Weixing-4C 
(36415 2010-009€) 
Yaogan Weixing-10 
(36834 2010-0384) 
FY-3B Fengyun-3B 
(37214 2010-594) 
Yaogan Weixing-15 
(38354 2012-0294) 


2007-055 Y3 11-Nov-07 Taiyuan, LC9 22:48:34.843 


2008-026 Y2 27-Mai-08 Taiyuan, LC9 03:02:33.070 


2009-072 15-Dez-09 Taiyuan, LC9 02:31:04.790 


2010-009 05-Mar-10 Jiuquan, LC43 603 04:55:05.227 


2010-038 09-Ago-10 Taiyuan, LC9 22:49:05.551 


2010-059 04-Nov-10 Taiyuan, LC9 18:37:12.089 


2012-029 29-Mai-12 Taiyuan, LC9 07:31:05,187 





Lançamento do Yaogan Weixing-15 


Mais uma vez, e apesar de esperado, este lançamento acabou por surpreender os observadores do programa espacial da China. A 17 
de Maio de 2012 os membros da equipa de lançamento que estiveram a controlar as actividades do lançamento do satélite YG-14 
Yaogan Weixing-14 e o pequeno satélite TT-1 Tiantuo-1l, colocaram por engano no correio os postais e envelopes comemorativos do 
lançamento do satélite YG-15 Yaogan Weixing-15, confirmando assim que o lançamento estaria previsto para Maio de 2012 e 
confirmando também que seria realizado por um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C. 


O lançamento era esperado a 30 de Maio, mas subitamente a 29 de Maio surgia a notícia de que o lançamento teria lugar nesse 
mesmo dia. O lançamento teria lugar às 0731:05,187UTC do dia 29 de Maio de 2012 e todas as fases do voo do foguetão CZ-4C 
Chang Zheng-4C (Y10) decorreram sem problemas com o satélite a ser colocado numa órbita com um apogeu a 1.207 km de 
altitude, perigeu a 1.202 km de altitude e inclinação orbital de 100,12º. 
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Intelsat-19 lançado desde o Pacífico 


O primeiro lançamento em 2012 da Sea Launch teve lugar a 1 de Junho com o foguetão Zenit-3SL/DM-SL (Zemt-2S No. 
SL33/32J1) a colocar em órbita o satélite de comunicações Intelsat-19. A Sea Launch ainda prepara dois novos lançamentos para 
2012 estando estes agendados para Agosto (Intelsat-21) e 
para Novembro (Eutelsat-/0B). Em 2011 a Sea Launch 
F q apenas realizou um lançamento orbital, sendo este 
' lançamento o primeiro desde que declarou a banca rota em 
2009. A empresa foi reestruturada, tendo voltado à 
actividade em 2011. 


O lançador Zenit-3SL DM-SL 


O foguetão Zenit-3SL DM-SL pertence à família dos 
lançadores Energia e foi desenvolvido, na sua versão 
original como 11K77 Zemt-2, para servir como substituto 
dos lançadores derivados a partir de mísseis balísticos 
intercontinentais utilizados desde os anos 60. 


O desenvolvimento do Zenit foi iniciado em 1978 e os 
primeiros testes do primeiro estágio Zemit-l foram 
iniciados em 1982, tendo os trabalhos na primeira 
plataforma destes lançadores sido concluídos em 
Dezembro de 1983. Apesar de todos os trabalhos nas 
instalações de apoio para os veículos estarem prontas, o 
primeiro lançamento foi sucessivamente adiado devido aos 
problemas no desenvolvimento do primeiro estágio. 


Finalmente a 13 de Abril de 1985 foi iniciada uma série de 
lançamentos de ensaio que se prolongou até 1987 
colocando em órbita uma série de cargas experimentais, 
findos os quais todo o sistema do Zenit foi aceite para uso 
militar. 


Uma versão do seu primeiro estágio foi utilizada como 
propulsor lateral do potente 11K25 Energia, entretanto 
abandonado. Foram construídas duas plataformas em 
Baikonur, mas outras plataformas em GIK-1 Plesetsk 
nunca foram concluídas sendo entretanto convertidas para 
serem utilizadas com os Angara. 


Desde o inicio do programa que estava prevista a 
construção de um lançador a três estágios, o Zenit-3, para 
colocar cargas na órbita geossíncrona. Esta versão 
utilizaria o estágio 11D68 Blok-D já utilizado no 11452 
N1 e 8K82K Proton-K, podendo assim substituir este lançador na colocação de satélites na órbita de Clarke. Nos anos 80 foi 
considerado o seu lançamento a partir de uma base situada no Cabo York, Austrália, sendo posteriormente adoptado pelo consórcio 
Sea Launch para lançamentos a partir de uma plataforma petrolífera norueguesa reconvertida e situada no Oceano Pacífico no 
equador terrestre. 





Este foi o 39º lançamento do Zenit-3SL (tendo também em conta os lançamentos realizados desde o Cosmódromo de Baikonur com 
o foguetão Zenit-3SLB) dos quais 3 fracassaram (a 12 de Março de 2000 o segundo estágio do foguetão lançador terminou a sua 
queima antes do previsto fazendo com que a sua carga mergulhasse no Oceano Pacífico a Sul da Ilha de Pitcaim; a 29 de Junho de 
2004 o satélite Apstar-5 foi colocado numa órbita inútil; a 28 de Janeiro de 2008 o foguetão lançador explodiu na plataforma de 
lançamento), tendo assim uma taxa de sucesso de 92,3%. O primeiro lançamento do Zemt-3SL ocorreu a 28 de Março de 1999 
(0129:59UTC) tendo colocado em órbita o satélite DemoSat (25661 1999-0144). Por outro lado, o primeiro fracasso teve lugar no 
seu terceiro lançamento ocorrido a 12 de Março de 2000 (1449:15UTC) quando falhou o lançamento do satélite ICO F-1. 


O Zenit-3SL desenvolve uma força de 740.000 kgf no lançamento, tendo um peso de 471.000 kg. Tem um comprimento de 59,6 
metros e um diâmetro de 3,9 metros. O seu primeiro estágio, Zemt-1, tem um peso bruto de 354.300 kg, pesando 28.600 kg sem 
combustível. No lançamento desenvolve 834.243 kgf, tendo um Tes (vácuo) de 337 s, um Ies-nm de 311 s e um Tq de 150 s. Tem um 
comprimento de 32,9 metros e um diâmetro de 3,9 metros. Este estágio está equipado com um motor RD-171 (11D521), com quatro 
câmaras de combustão, que consome LOX/Querosene. Este motor tem um peso de 9.500 kg, um diâmetro de 4,0 metros e um 
comprimento de 3,8 metros, sendo capaz de desenvolver 806000 kgf (vácuo) com um Tes (vácuo) de 337 s, um Ies-nm de 309 s e um 
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Tg de 150 s. Uma versão deste estágio foi utilizada como propulsor lateral no lançador 11K25 Energia e recuperados após o 
lançamento com o uso de pára-quedas. 


O segundo estágio, Zenit-2, tem um peso bruto de 90.600 kg e uma massa de 9.000 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 
93.000 kgf (vácuo), tendo um les de 349 s e um Tq de 315 s. Tem um diâmetro de 3,9 metros e um comprimento de 11,5 metros. 
Está equipado com um motor RD-120 (também designado 11D123). Desenvolvido por Valentin Glushko, o motor tem um peso de 
1.125 kg, um diâmetro de 1,9 metros e um comprimento de 3,9 metros, desenvolvendo 85.000 kgf (em vácuo) com um Tes de 350 s e 
um Tg de 315 s. O RD-120 tem uma câmara de combustão e consome LOX/Querosene. 


O terceiro estágio, Block DM-SL ou 11D68, tem um peso bruto de 17.300 kg e uma massa de 2.720 kg sem combustível. E capaz de 
desenvolver 8.660 kgf, tendo um Tes de 352 s e um Tq de 650 s. Tem um diâmetro de 3,7 metros e um comprimento de 5,6 metros. 
Está equipado com um motor RD-58M (também designado 11D58M). Desenhado por Korolev e desenvolvido entre 1970 e 1974, 0 
RD-58M tem um peso de 230 kg, um diâmetro de 1,2 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 8.500 kgf (em vácuo) 
com um Tes de 353 s e um Tq de 680 s. O motor tem uma câmara de combustão e consome LOX/Querosene. 


A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo pelo Zenit-3SL/DM-SL: 


Lançamento Data Hora UTC Veículo Lançador / Est. DM-SL Carga 


2006-049 
2007-F01 
2008-001 
2008-013 
2008-024 
2008-035 
2008-045 
2009-020 
2011-051 
2012-030 


30-Out-06 
30-Jan-07 
15-Jan-08 
16-Mar-08 
21-Mai-08 
16-Jul-08 
24-Set-08 
20-Abr-09 
24-Set-11 
01-Jun-12 


23:48:59 
23:22:38 
11:48:59 
22:47:59 
09:34:59 
05:20:19 
09:27:59 
08:15:59 
Ze TEss 
05:22:59 


SL-22/24L 
SL-24/25L 
SL-25/15L 
SL-26/26L 
SL-27/27L 
SL-28/28L 
SL-29/29L 
SL-22/30L 
SL-22/31L 
SL-33/32L 


XM-4 Blues (29520 2006-0494) 
NSS-8 
Thuraya-3 (32404 2008-0014) 
DirecTV-11 (32719 2008-0134) 
Galaxy-18 (32951 2008-0244) 
ExhoStar-XI (33207 2008-0354) 
Galaxy-19 (33376 2008-0454) 
Sicral-1B (34810/2009-020A) 
Atlantic Brid-7 (37816 2011-0514) 
Intelsat-19 (38356 2012-0304) 


Os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão Zent-3SL DM-SL. Todos os lançamentos são executados desde 
a plataforma Odyssey situada no Oceano Pacífico a 154º de longitude Oeste sobre o equador terrestre. Tabela: Rui €. 
Barbosa 





Intelsat-19 





O satélite Intelsat-l9 tem por base a 
plataforma SS/L-1300E da Space 
Systems/Loral e irá fornecer serviços aos 
mercados emergentes em torno do Pacífico, 
incluindo o Sudueste Asiático, Austrália, 
Nova Zelândia e a costa ocidental dos 
Estados Unidos, a partir da sua localização 
orbital a 166º longitude Este na órbita 
geossincrona. O satélite está equipado com 
34 repetidores de banda Ku que podem ser 
alterados entre quatro pegadas de cobertura 
que cobrem a Austrália, a zona Noroeste do 
pacífico, a zona Nordeste do Pacífico e o 
Sudoeste do Pacífico. Por outro lado, os seus 
24 repetidores de banda C são ligados a uma 
pegada de cobertura de alta potência que 
cobre a Austrália, Nova Zelândia, Sudeste da 
Ásia, Japão e a costa ocidental dos Estados 
Unidos. 


No lançamento o satélite tinha uma massa de 
5.600 kg e terá uma vida útil prevista de 
mais de 15 anos. O Intelsat-19 irá substituir 
o satélite Intelsat-8 


Em Órbita — Vol.12 — N.º 125 / Junho de 2012 47 


Lançamento do Intelsat-19 


A 17 de Fevereiro de 2012 a Sea Launch AG anunciava através da Energia Logistics Ltd. que havia levado a cabo o denominado 
Hardware Acceptance Review do foguetão Zenit-2S que seria utilizado para o lançamento do satélite de comunicações Intelsat-19. 
Este processo verifica diversos parâmetros 
do foguetão antes do seu transporte para as 
instalações da Sea Launch nos Estados 
Unidos. Neste dia, o navio de transporte 
Condock VW partia desde o porto de 
Oktyabrsky, Ucrânia, em direcção ao 
Home Port da Sea Launch em Long 
Beach, Califórnia, onde chegaria a 3 de 
Abril. O estágio superior Blok DM-SL 
(32L) já havia sido transportado em 2011 
para a Califórnia. Os dois estágios do 
foguetão lançador foram removidos do 
navio de transporte a 4 de Abril e 
transportados para o edifício de integração 
e montagem. 









INTELSATE 


O lançamento estava inicialmente previsto 
para ter lugar a 19 de Maio, mas foi sendo 
sucessivamente adiado devido a problemas 


| técnicos, nomeadamente com a Plataforma 
| A = Odyssey. Enquanto que os problemas não 
| IN Tt - L S AT foram resolvidos, a entrega do satélite 

| o | Intelsat-19 a partir das instalações da 

| Space Systems/Loral em Palo Alto, 
Califórnia, foi sendo adiada, sendo 


eventualmente entregue em Long Beach a 
17 de Abril. 


E. 3 fo Após chegar a Long Beach, o satélite foi 


submetido a uma série de testes funcionais para atestar que não teria sofrido qualquer dano durante o transporte entre o fabricante e 
as instalações da Sea Launch. Posteriormente, foi abastecido com os propolentes necessários para as suas manobras orbitais e 
colocado no interior da carenagem de protecção. Esta, foi por sua vez transportada para o navio de comando Sea Launch 
Commander onde foi ig com o foguetão lançador que foi posteriormente transferido para a plataforma Odyssey. A 14 de 
Maio o foguetão foi colocado na posição vertical na 
plataforma de lançamento numa série de testes 
eléctricos e funcionais antes da partida da plataforma de 
lançamento para a zona no Oceano Pacífico a partir da 
qual teria lugar a missão. A Odyssey iniciou a sua 
viagem a 15 de Maio, enquanto que o navio de comando 
zarpava dias mais tarde. Ambos chegaram à zona de 
lançamento localizada no equador a 154º longitude 
Oeste a 28 de Maio. Entretanto, o lançamento era 
agendado para as 0523:39UTC do dia 1 de Junho. 








A 29 de Maio as equipas da Sea Launch e da Energia 
Logistics davam início à contagem decrescente de 72 
horas para o lançamento do Intelsat-19. Nesta fase o Sea 
Launch Commander estava posicionado ao lado da 
Plataforma Odyssey e ambas embarcações eram 
periodicamente ligadas por uma ponte que facilitava a 
passagem a pé entre elas. No dia 31 de Maio o foguetão 
lançador foi removido do seu hangar de protecção e colocado na posição vertical na plataforma de lançamento. Nesta altura, os 
especialistas procederam a testes do sistema de lançamento e do satélite, iniciando posteriormente a contagem decrescente final. 
Durante os preparativos finais para o lançamento procedeu-se à evacuação da plataforma de lançamento e o Sea Launch Commander 
foi colocado a cerca de 5 km de distância. 





Com todos os preparativos e procedimentos da contagem decrescente a decorrer sem problemas, o lançamento acabou por ter lugar 
às 0522:59,111UTC do dia 1 de Junho. Os diagramas seguintes mostram as diferentes fases do lançamento. 
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O satélite Intelsat-19 separou-se do estágio superior sem qualquer problema e ficou colocado numa órbita com um apogeu a 35.669 
km de altitude, perigeu a 834 km de altitude e inclinação orbital de 0,1º. 
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Após se separar do Blok DM-SL, o satélite iniciava então uma série de manobras e procedimentos em direcção à sua localização 
operacional a 166º longitude Este na órbita geossíncrona. No dia seguinte ao lançamento era anunciado que iria ocorrer um 
«adiamento» com a abertura de um dos painéis solares do satélite e numa declaração da Intelsat era referido que a “Intelsat and 





Space Systems/Loral, o fabricante do satelite, 
estão a investigam a causa e a determinar as 
respectivas acções de correcção. O satélite está 
seguro na sua órbita de transferência para a 
orbita geossincrona.” Neste dia, a Plataforma 
Odyssey abandonava o local de lançamento em 
direcção a Long Beach. 


A 8 de Junho um artigo publicado pelo portal 
spacenews.com”, indicava as crescentes suspeitas 
sobre a possibilidade de o Intelsat-19 ter sido 
danificado a quando da separação das duas 
metades da carenagem de protecção fabricada 
pela Boeing. No entanto esta conclusão parece ter 
sido um pouco precipitada, pois a declaração feita 
nesse mesmo dia pela Sea Launch não indicou 
qualquer tipo de problema a quando da separação 
da carenagem: “(...) 4 Sea Launch inseriu com 
sucesso e procedeu à separação do satélite na 
sua órbita predefinida, mas posteriormente foi 
anunciado que o satélite falhara a abertura de 
um dos seus paineis solares. 


A Sea Launch Payload Accommodations, 


construida E Boeing Commercial Space Company, é extensivamente sen ado incluindo acelerômetros, sensores de 
pressão, e microfones. Todos os dados de telemetria obtidos da instrumentação foram processados e são de boa qualidade. 


Á revisão preliminar dos dados indica que todos os sistemas funcionaram de forma nominal ao longo do lançamento incluindo a 
separação da carenagem e do satélite. Os dados indicam que não foram excedidos os requisitos ambientais definidos no Documento 


de Controlo de Interface do Satélite e no Manual 
de Utilizador da Sea Launch, e não existe 
qualquer indicação de algum re-contacto 
durante os eventos de separação da carenagem 
ou do satélite. Os engenheiros da Boeing 
registaram um evento isolado e inesperado a 
cerca de 72 segundos após o lançamento, que foi 
registado nos microfones e nos sensores de 
pressão. Esta situação só foi uma vez registada 
em todos os 31 voos e enquanto é prematuro 
especular sobre a sua origem até se finalizar 
posterior análises, é muito semelhante a uma 
ocorrência registada numa anterior missão da 
Space Systems/Loral.” 


O satélite de comunicações Telstar-14/Estrela 
do Sul-l lançado pela Sea Launch a 10 de 
Janeiro de 2004, também foi afectado por 
problemas na abertura de um dos paineis 
solares. O painel de investigação então formado 
forneceu as suas conclusões as comunidades do 
satélite e das empresas de seguros. Desde então 
a Sea Launch levou a cabo sete lançamentos 


bem sucedidos de satélites da Space Systems/Loral (...)” 





O painel solar acabou por ser colocado em posição a 12 de Junho após a realização de quatro queimas no apogeu orbital realizadas a 
11 de Junho. Apesar de colocado em posição, o painel só é capaz de gerar metade da capacidade inicialmente prevista. A antena de 


banda Ku é colocada na sua posição operacional a 18 de Junho. 


http://www.spacenews.com/satellite telecom/120607-1519-solar-problem-sealaunch.html 
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NuSTAR para investigar os buracos negros 


O Universo está cheio com luz de muitas cores, incluindo aquelas que não conseguimos ver com os nossos próprios olhos. As cores 
do arco-íris são de facto apenas uma pequena fracção de um vasto espectro de luz que varia desde as ondas rádio até aos raios gama 
de alta energia. O observatório da NASA, Nuclear Spectroscopic Telescope Array, ou NuSTAR, 1rá permitir aos astrónomos 
observar uma banda de luz invisível que tem sido pouco explorada até agora: os raios-x de alta energia. 


Porquê o NuSTAR? 


Devido aos avanços na tecnologia dos telescópios de 
raios-x, o NuSTAR será o primeiro telescópio a focar os 
raios-x com as mais altas energias em imagens nítidas. 
Estes são raios-x com cerca da mesma energia daqueles 
utilizados em consultórios médicos. O observatório irá 
«ver» com 100 vezes mais sensibilidade em relação a 
anteriores missões deste tipo e com uma resolução 10 
vezes melhor. 


O NuSTAR irá avançar a nossa compreensão acerca da 
forma como se forma e evoluem as galáxias no nosso 
universo. A missão irá observar alguns dos objectos mais 
quentes, mais densos e mais energéticos no universo, 
incluindo os buracos negros, os seus jactos de partículas 
de alta velocidade, restos de supernovas, e o nosso sol. 


Adicionalmente, o NuSTAR irá trabalhar em conjunto 
com outros telescópios espaciais, inclundo o 
observatório de raios-x Chandra da NASA, o observatório 
XMM-Newton da Agência Espacial Europeia e o 
observatório japonês Suzaku da JAXA. Juntos, os dados 
recolhidos por estes observatórios irão criar imagens 
incríveis de fenómenos exóticos e energéticos no espaço. 
Em essência, o NuSTAR está a adicionar uma nova cor à 
paleta dos astrônomos, ajudando-os a pintar um melhor 
conhecimento do nosso universo. 
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Mas como é que o observatório irá conseguir tudo isto 
tendo em conta o seu pequeno tamanho e orçamento? O 
NuSTAR é parte do programa Small Explorer da NASA, 
que desenvolve missões científicas direccionadas com um 
custo relativamente baixo. Várias inovações chave 
desenvolvidas ao abrigo de programas de apoio de 
investigação e tecnologia, e com as contribuições de 
muitas instituições parceiras, levaram ao desenho 
avançado do NUSTAR. 
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Ao contrário da luz visível, os raios-x só reflectem de 
superfícies com ângulos de incidência muito elevados 
(isto é, o ângulo entre a superficie e o raio de incidência é 
muito pequeno) — tal como uma rocha faz o ricochete na 
superficie de um lago. Os espelhos de raios-x devem ser desenhados com as superfícies reflectoras quase paralelas em relação aos 
raios-x incidentes. Um só espelho não é suficiente, porém, para recolher muita luz (de raio-X). Para interceptar a maior quantidade 
de luz possível, os telescópios de raios-x requerem uma série de superficie reflectoras quase paralelas. Isto é conseguido com a 
utilização de uma conjugação de finas conchas de espelhos. 





O desafio presente nos espelhos do NuSTAR é o facto de que os raios-x de alta energia reflectem em ângulos que são ainda mais 
tangentes ou muito próximos do paralelo. Como resultado, são necessários mais conjuntos de espelhos. Para recolher a quantidade 
suficiente de luz de raios-x, o NuSTAR possui dois conjuntos de 133 conchas tão finas como unhas, com coberturas reflectivas 
especiais. 


Os telescópios de raios-x também requerem uma longa separação entre as ópticas, que são as unidades que contêm os espelhos e 
focam a radiação, e os detectores, que agem como o filme no qual as imagens são gravadas. O NuSTAR consegue isto utilizando um 
mastro com um comprimento de 10 metros que separa o sistema óptico dos detectores. O mastro é muito grande para ser lançado 
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pelos lançadores de baixo custo necessários para as missões SMEX, tais como a NuSTAR. Em vez disso, encontra-se armazenado 
num contentor de 1 metro no lançamento, e foi colocado em posição sete dias após o lançamento. 


Todas estas inovações se agrupam para numa ferramenta única para estudar os objectos e eventos mais energéticos no Universo. Os 
objectivos científicos da missão incluem o estudo dos buracos negros — grandes e pequenos, próximos e distantes — adicionalmente 
aos restos de estrelas explodidas. O observatório irá também sondar os densos núcleos de estrelas mortas, jactos que saem de 
buracos negros a uma velocidade próxima da da luz e algumas das mais poderosas galáxias no Universo. O NuUSTAR irá investigar a 
forma como as estrelas em explosão forjam os elementos que constituem os planetas e nós próprios, e irá também estudar a 
atmosfera do nosso sol. Para além destes objectivos, é de esperar o aparecimento de grandes surpresas. De todas as vezes que um 
telescópio abre uma nova janela para o Universo, surgem descobertas inimagináveis. 


A missão do NUSTAR é liderada pelo Instituto de Tecnologia da Califórnia e gerida pelo Laboratório de Propulsão a Jacto da NASA 
para o Directorado de Missões Científicas da agência espacial norte-americana, ambos em Pasadena — Califórnia. O observatório foi 
construído em Dulles; Virginia, pela Orbital Sciences Corporation. Os seus instrumentos foram construídos por um consórcio 
incluindo o Caltech; o JPL; a Universidade da Califórnia, Berkeley; a Universidade de Columbia, Nova Iorque; o Centro de Voo 
Espacial Goddard da NASA em Greenblelt, Maryland; a Universidade Técnica da Dinamarca; o Laboratório Nacional Lawrence 
Livermore, Califórnia; e a ATK Aerospace Systems, Goleta — Califórnia. O NuSTAR será operado pela Universidade da Califórnia, 
Berkeley, com a agência espacial italiana a ceder a sua estação de rastreio equatorial localizada em Malindi, Quénia. O programa da 
missão é baseado na Universidade Estatal de Sonoma, Califórnia. O programa SMEX da NASA é gerido pelo Centro de Voo 
Espacial Goddard. O JPL é gerido pelo Caltech para a NASA. 


A missão do NuSTAR 


A missão científica de dois anos do NuUSTAR inicia-se 30 dias após o seu lançamento. A missão tem a possibilidade de ser estendida 
pelos menos mais cinco anos, com o decaimento orbital a limitar a sua duração. A reentrada atmosférica pode ser esperada 25 anos 
após o seu lançamento. 


Fases da missão 


Cinco fases da missão foram definidas para descrever os cinco diferentes períodos de actividade durante a missão do NuSTAR. 
Estas fases são: pré-lançamento, lançamento e órbita inicial, verificação e calibração, operações científicas, e decomissionamento. 


A fase de pré-lançamento teve início a 36 dias antes do lançamento e prolongou-se até à partida do avião de transporte L-1011 
“Stargazer” desde Kwajaleim, a sua viagem até à zona de largada, e a largada e ignição do foguetão Pegasus-XL. Seguiu-se a fase de 
lançamento e órbita inicial que se iniciou com a ignição do foguetão Pegasus-XL. Esta fase, com uma duração de sete dias, é 
caracterizada pelo lançamento, a aquisição inicial do sinal do satélite e sua verificação. Com o lançamento previsto para nunca antes 
de 13 de Junho de 2012, a janela de lançamento foi prevista para optimizar as condições de iluminação quando o NuUSTAR entrasse 
em órbita e abrisse os seus painéis solares. Ao contrário das sondas planetárias, que devem ser lançadas durante janelas fixas de 
tempo em determinados anos e meses para chegarem a um objectivo particular, o NUSTAR poderia ser lançado em qualquer dias de 
qualquer ano desde que o seu local de lançamento estivesse disponível. 


A fase mais activa da missão teve Início com a partida do avião de transporte “Stargazer” tendo no seu ventre o foguetão Pegasus-XL 
desde o Aeródromo Auxiliar de Bucholz na Ilha de Kwajaleim, elevando-se de seguida até uma altitude de 11.900 metros. A cerca de 
160 km da costa de Kwajalein, o avião libertou o foguetão que entrou em queda livre por cerca de 5 segundos antes de iniciar a 
queima do seu primeiro estágio. Após a queima de 70 segundos do primeiro estágio, este separa-se e inicia-se a queima do segundo 
estágio que teve a duração de 90 segundos. Enquanto ocorria a queima do segundo estágio, dispositivos pirotécnicos eram activados 
para separar a carenagem de protecção. Quando se dá o final da queima do segundo estágio o lançador entra em voo balístico 
durante cinco minutos antes de se iniciar a queima do terceiro estágio após a separação do segundo estágio. Esta queima teve uma 
duração de 68 segundos. 


Dez minutos após a separação inicial do L-1011, o NuSTAR separava-se do terceiro estágio do foguetão Pegasus-XL. Neste ponto, o 
observatório estará na sua órbita inicial — uma órbita equatorial baixa com uma altitude de cerca de 600 km e uma inclinação de 6º. 
A órbita equatorial é particularmente importante para o NuSTAR pois minimiza a exposição à Anomalia do Atlântico Sul onde a 
cintura interior de Van Allen fazes a sua aproximação máxima à superficie da Terra. Os satélites localizados em altitudes de algumas 
centenas de quilômetros, e em órbitas inclinadas em relação ao equador terrestre passam por uma intensa radiação de partículas 
durante as passagens pela Anomalia do Atlântico Sul. A anomalia pode ser particularmente problemática para os telescópios de 
raios-x de alta energia devido ao alto índice de ruído de fundo radioactivo que gera. Caso seja encontrado, este ruído de fundo gera 
sinais que mimetizam a emissão de raios-x cósmicos que o NuSTAR pretende detectar. 


Para evitar colisões entre p terceiro estágio do foguetão lançador e o NuSTAR, o estágio executou uma manobra após a separação do 
observatório. Três segundos após a separação, o terceiro estágio fez uma rotação de 90º e após aguardar por cinco minutos, executou 
uma nova rotação de 90º, accionando de seguida os seus pequenos motores de manobra até à exaustão do seu gás de propulsão, 
diminuindo a sua velocidade. O estágio irá eventualmente reentrar na atmosfera terrestre onde se desintegrará. 
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Quando o NuSTAR se separou o terceiro estágio do foguetão Pegasus-XL, o sistema de controla a sua orientação no espaço, ou 
“atitude”, iniciará a sua estabilização e os painéis solares do satélite serão abertos. Nesta altura, o primeiro sinal do observatório era 
recebido no solo através do sistema Tracking and Data Relay Satellite System. Na semana seguinte, a equipa do NuSTAR levou a 
cabo uma série de verificações para garantir que todos os subsistemas do satélite estavam a operar normalmente. 





PEN Gr 


A fase de calibração e de verificação tem uma duração de 23 dias e é iniciada com a equipa de controlo a anunciar que o 
observatório se encontra num estado no qual poderá suportar a activação e funcionamento dos seus instrumentos. Nesta altura, os 
sistemas electrónicos dos instrumentos são activados em órbita pela primeira vez, o mastro é colocado em posição, e o telescópio de 
raios-x é verificado e calibrado. Esta fase é concluída quando a equipa de instrumentação e a equipa de controlo determinem que o 
observatório é capaz de suportar as operações científicas. 


Após a preparação da plataforma óptica, o mastro de instrumentação da NuSTAR é colocado em posição. Este processo tem uma 
duração de 25 minutos e irá proporcionar a necessária separação entre os dois módulos das ópticas dos instrumentos e os seus 
respectivos detectores de raios-x. Todo o processo é comandado desde o solo. Uma vez terminado este processo, o sistema 1rá 
activar-se de forma autônoma e o observatório reorienta-se para aguardar os comandos vindos do solo. 


De seguida é necessário proceder-se ao alinhamento do sistema óptico e à calibração dos instrumentos. A equipa científica do 
NuSTAR 1rá tirar partido de uma de duas fontes de raios-x, ou o quasar 30273 ou a supernova do Caranguejo, para auxiliar no 
alinhamento das unidades ópticas e detectores, ou plano focal. Uma vez apontada para a fonte seleccionada, serão recolhidos dados e 
enviados para as operações da missão do NuSTAR para avaliação. Um mecanismo de ajustamento do mastro incorporado no sistema 
óptico 1rá levar a cabo as refinações finais necessárias após o lançamento e posterior colocação em posição. 


A fase inicial de operações científicas deverá ser iniciada a cerca de 30 dias após o lançamento e terá uma duração de cerca de dois 
anos e meio. Durante esta fase o observatório será direccionado para os alvos de raios-x designados (previamente seleccionados de 
um catálogo de candidatos pela equipa científica da NuSTAR) para longos períodos, 1. e., durante cerca de duas semanas ou mais. 
Após um determinado alvo ter sido totalmente explorado, o observatório 1rá reorientar-se para iniciar outra observação prolongada. 
Após a finalização da fase inicial de operações científicas, espera-se que o NuSTAR inicie uma fase de missão científica prolongada 
até dois anos, dependentemente da decisão do NASA Astrophysics Division Senior Review of Operating Missions. Prolongamentos 
posteriores da missão serão sujeitos a processos de análise. 


A fase de decomissionamento terá início 14 dias antes do final da missão. O propósito desta fase da missão é o de reduzir o 
observatório para um estado mais imerte possível. Os instrumentos, comunicações e sistema de controlo de atitude serão 
desactivados. Num período de 25 anos o NuSTAR deverá então reentrar na atmosfera terrestre. 
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O NuSTAR 


O observatório NuSTAR é composto por um único instrumento científico rigidamente montado numa infra-estrutura (bus) contendo 
Os sistemas aviónicos, sistemas de fornecimento de energia e sistemas de controlo de atitude. O instrumento científico é composto de 
duas secções, uma para as Ópticas e uma para o plano focal. No lançamento as secções estão montadas em cada lado de um contentor 
que alberga o mastro recolhido. Estas duas secções estão agrupadas durante o lançamento, separação e fase inicial de verificação. As 
secções são separadas por actuadores não explosivos e o mastro estende-se, saindo do seu contentor, com as duas secções a 
afastarem-se até o mastro se abrir na totalidade e fixar-se na sua posição final. 
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Na sua configuração de lançamento, o observatório é compacto e tem um diâmetro de cerca de 1,1 metros com uma altura de 1,9 
metros; estas dimensões são necessárias porque teria de caber no interior da carenagem de protecção do seu lançador. Na sua 
configuração operacional o NuSTAR tem um comprimento de cerca de 11,4 metros. 


A estrutura do satélite e a secção de plano focal 


A estrutura do satélite (que contém a secção do plano focal) tem uma estrutura de alumínio em favo de abelha, pesando 173 kg. A 
estrutura do satélite é uma estrutura compacta de 1,0 x 1,1 x 0,5 metros. A estrutura proporciona todas as capacidades usuais de um 
satélite nos seus subsistemas respectivos: comunicações de rádio frequência, energia eléctrica, comando e tratamento de dados, 
controlo de atitude, controlo térmico, e suporte mecânico, térmico e eléctrico ao instrumento. A estrutura também fornece as 
interfaces mecânicas e eléctricas para o veículo lançador. O observatório foi construído pela Orbital Sciences Corporation e o seu 
desenho é baseado no modelo LEOStar-2. 


Subsistema de controlo e determinação 


O subsistema de controlo de atitude do NuSTAR é um sistema de momento nulo estabilizado nos seus três eixos espaciais. Utiliza 
rodas de reacção combinadas com bastões de torque para o controlo de atitude. O sistema de determinação de atitude tem por base o 
detector estelar microASC da Universidade Técnica da Dinamarca apoiado por uma unidade IRU (Inertial Reference Unit) — um 
giroscópio, um magnetómetro e vários sensores solares. 
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Subsistema de comando e tratamento de dados 


O subsistema de comando e tratamento de dados consiste em três processadores — o OnBoard Computer e o Uplink Card na Central 
Electronics Unit (CEU), e o microcontrolador Attitude and Power Electronics. Este subsistema fornece o controlo sobre todas as 
funções do veículo incluindo comando (comandos em tempo real e armazenados), armazenamento de dados de carga e 
retransmissão, armazenamento / retransmissão de dados de manutenção, apoio na gestão da energia do subsistema, apoio na gestão 
térmica do subsistema, interfaces de controlo de instrumentação e controlo de atitude. 


A transmissão de telemetria der manutenção em tempo real bem como armazenada é tratada através do Downlink Card na CEU, 
juntamente com a transmissão de dados do instrumento a grande velocidade. 


Subsistema de fornecimento de energia eléctrica 


O subsistema de fornecimento de energia eléctrica consiste num sistema de transferência directa de energia utilizando um painel 
r . 2. . E 

solar com uma área de superfície de 2,7 mí capaz de gerar 729 watts de energia. Para o armazenamento de energia, o NuSTAR 

possui duas baterias de 10es de lítio com uma capacidade total de 48 amperes / hora. 


Subsistema de comunicações 


As comunicações com o solo são possíveis através do subsistema de comunicações de banda S e duas antenas omnidireccionais, 
compatíveis com a estação de rastreio da Agência Espacial Italiana em Malindi, Quénia, com como com o sistema de satélite de 
detecção e transmissão de dados da NASA (TDRSS) para a cobertura de eventos mais críticos. A configuração da antena e a 
cobertura permitem o comando em todas as atitudes e a transmissão de dados em quase todas as atitudes do observatório. O 
subsistema de comunicações de banda S possui um receptor redundante. 


Subsistema de controlo térmico 


Fr 


O subsistema de controlo térmico é composto por elementos passivos (cobertores de isolamento de várias camadas e painéis 
radiadores) e aquecedores. O subsistema protege o satélite mantendo as temperaturas dentro dos limites operacionais. 


O telescópio a bordo do NuSTAR 


Desde o primeiro telescópio de Galileu Galilei em 1609, os astrônomos têm utilizado espelhos e lentes para focar a luz e estudar o 
cosmos. Os raios-x são uma forma de luz tal como a luz visível que observamos com os nossos olhos, mas têm comprimentos de 
onda de cerca do tamanho de um átomo, ou 10.000 vezes mais pequenos do que os comprimentos de onda da luz visível. Os raios-x 
interagem com a matéria e reflectem de superfícies muitos diferentes do que as que provocam a reflexão da luz visível. Como 
resultado, para focar a luz de raios-x é necessário um tipo diferente de desenho do que é utilizado nos telescópios tradicionais. A 
maior parte dos desenhos utilizados nos telescópios astronômicos são baseados em variações da mesma «geometria reflectora» 
básica, inventada por Hans Wolter em 1952. Esta tecnologia explora o facto de que mais raios-x podem ser reflectidos quando 
atingem superficie em ângulos muito pequenos, ângulos tangentes. 


Vários telescópios dedicados às baixas energias do espectro de raios-x já foram transportados em numerosas missões, mas até agora, 
nenhum telescópio espacial foi capaz de focar os raios-x de alta energia em imagens nítidas. Ao longo da última década, as 
tecnologias por detrás dos telescópios de raios-x de alta energia viram avanços importantes, com o desenho do NuSTAR a estar na 
frente e a ser o primeiro a ser colocado em órbita. O telescópio do NuUSTAR consiste de três partes principais: as ópticas (ou 
espelhos) que focam a luz; os detectores que registam as imagens; e um mastro extensível que alberga as ópticas e os detectores com 
a necessária separação de 10 metros uma vez em órbita. O NuSTAR tem duas unidades de ópticas alinhadas para visualizarem a 
mesma localização no céu. Os dois conjuntos de imagens são adicionados no solo para se observarem objectos menos intensos. 


O NusSTAR será capaz de detectar raios-x de alta energia com energias que variam dos 5 aos 80 keV (o observatório Chandra 
detecta objectos de raios-x de baixa energia com energia entre os 0,1 e os 10 keV). 


As ópticas 


Os raios-x não se comportam como a luz visível. Possuem energias muito mais elevadas e somente reflectem em superfícies que 
atingem em ângulos tangentes, tal como as pedras que fazem ricochete na superficie de um lago. Enquanto que a luz visível pode 
reflectir de um espelho no qual incide essencialmente a qualquer ângulo, um raio-x que atinja uma superfície plana num ângulo 
normal, será absorvido. Os telescópios que focam os raios-x têm de utilizar espelhos que são quase paralelos ao raios incidentes. Isto 
é possível com espelhos cónicos. Um espelho tem duas secções quase cónicas — uma frontal e uma posterior — onde os raios-x 
reflectem duas vezes antes de se dirigirem para o plano focal, onde a luz é focalizada. As duas reflexões são necessárias para 
remover distorções que em caso contrario iriam surgir na imagem. 
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Um único espelho irá só interceptar uma pequena quantidade de luz porque a sua superfície é quase paralela ao raio incidente de 
radiação. Para aumentar a área de recolha, os telescópios de raios-x utilizam múltiplos espelhos, por vezes denominados “shells”, 
com tamanhos diferentes, colocados dentro uns dos outros. Cada superfície tem um ângulo ligeiramente diferente em relação ao 
engulo incidente, para que assim todos os raios-x foquem no mesmo ponto do plano focal. Este tipo de desenho, denominado ópticas 
de raios-x de incidência tangente, foi já utilizada em missões anteriores /Observatório Chandra). O desafio que o NuSTAR enfrenta é 
o de alargar estas Ópticas a energias mais elevadas, que necessitem que ângulos de incidência anda mais pequenos (mais tangentes). 
Devido ao facto de as superfícies terem de ser 
quase paralelas ao raio incidente, são necessários 
muitos mais reflectores. Também têm de ser 
muito finos para que não bloqueiem muita luz. 
Os espelhos do Chandra têm quatro “shells”, 
cada uma entre 2 a 3 centímetros de espessura, 
enquanto que o NuSTAR requer 133 “shells” 
que têm uma espessura de 0,02 centimetros — 
aproximadamente a espessura de uma unha. 


Para reflectir a luz de forma eficiente na sua 
gama de energias, foram depositados tratamentos 
especiais nas superfícies reflectoras. Estes 
tratamentos, semelhantes a camadas anti- 
reflectoras nos óculos de sol, consistem de facto 
em centenas de camadas que alternam entre 
materiais densos e mais leves. Enquanto que os 
tratamentos nos óculos de sol reduzem os 
reflexos, os tratamentos no NuSTAR servem 
para os aumentar. Cada filme nestes tratamentos 
tem a espessura de alguns átomos. Para fabricar 
as ópticas do NuSTAR foram formados 
segmentos de vidro muito finos e suaves, 
cobertos com os filmes especializados e montados em dois módulos de ópticas especiais. Cada “shell”, ou camada, é feita de 12 a 24 
peças. Estas peças curvas foram fabricadas muito cuidadosamente no Centro de Voo Espacial de Goddard. Vidro flexível muito fino, 
tal como o que é encontrado nos computadores portáteis ou nos telemóveis, foi fabricado colocando-o sobre moldes e posteriormente 
aquecido a temperaturas de 593ºC. A medida que o vidro era aquecido, tomava a sua forma curva desejada. Mais de 9.000 
segmentos de vidro foram fabricados para os espelhos do NuSTAR. 





no 
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As camadas reflectoras, consistindo de camadas alternadas de platina e carbono ou tungsténio e silício (dependendo da “shell”) 
foram aplicada numa câmara de vácuo especial existente no Centro Espacial da Universidade Técnica da Dinamarca. O complexo 
conjunto de espelhos foi montado no Laboratório Nevis da Universidade de Columbia, Nova Iorque. Começando do interior para o 
exterior, cada peça foi cuidadosamente adicionada ao crescente «barril» que se 1a formando, espaçado por grafite e mantido em 
conjunto por epoxy. 


Os detectores 


Para registar as imagens focadas nas ópticas, o NuSTAR requer detectores de raios-x de alta energia capazes de medir a posição e a 
energia dos raios-x incidentes. Neste caso, os detectores são denominados “detectores de plano focal” porque residem onde a luz do 
telescópio é detectada. Os detectores registam electronicamente cada interacção dos raios-x, construindo uma imagem ao longo do 
tempo. Semelhantes aos detectores digitais utilizados nas câmaras dos telemóveis, estes detectores são fabricados de um material 
cristalino dividido em pixels, que absorvem raios-x e no processo criam um sinal digital. O desafio no fabrico destes detectores foi o 
de encontrar um material suficientemente denso e com as propriedades exactas para bloquear os raios-x penetrantes. Além disso, os 
sistemas electrónicos muito sensíveis tiveram de ser fabricados para medir de forma exacta os pequenos sinais produzidos pelas 
interacções dos raios-x. 


Os detectores de plano focal são fabricados a partir de cristais de cádmio-zinco-telúrio, um material semi-condutor com a capacidade 
de bloquear os raios-x. Os detectores são fabricados com um padrão de pixels de 32 x 32. Cada pixel é ligado a um input num chip 
de leitura de baixo ruído desenhado para o NuSTAR pela equipa do CalTech. O chip de leitura mede a energia do raio-x melhor do 
que uma parte em 60, o que é importante para procurar por assinaturas de radioactividade nos restos de estrelas que explodiram. 
Quatro destes detectores estão colocados num conjunto de dois por dois para constituir um plano focal de 64 por 64. Os detectores 
de plano focal estão protegidos por uma parede de material que é e si um detector de partículas e de raios-x. Estes escudos registam 
os fotões de alta energia e os raios cósmicos que impactem no plano focal provenientes de direcções para além do eixo óptico do 
NuSTAR. Tais eventos são o fundo primário para o NuSTAR e devem ser devidamente identificados e subtraídos para diferenciar os 
fotões de alta energia de fontes cósmicas. O NuUSTAR rejeita os raios-x de fundo ao ignorar todos os sinais de um detector que 
ocorre no exacto momento que se dá o registo de um evento de fundo no escudo. 
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As tecnologias das ópticas e dos detectores foram testadas com sucesso numa experiência transportada num balão (o High Energy 
Focusing Telescope) numa missão levada a cabo em 2005. 


O mastro 


Separando os espelhos e os detectores está um mastro mecânico com um comprimento de cerca de 10 metros. Como os raios-x são 
tangentes aos espelhos em ângulos quase paralelos, os telescópios de raios-x requerem comprimentos focais longos (a distância entre 
as ópticas e os detectores, ou plano focal). O observatório Chandra, que também tem um comprimento focal de 10 metros, consegue 
isto com uma estrutura fixa, a qual necessitou 
vaivém espacial para ser colocada em órbita. 
Mas o NuSTAR é uma missão SMEX que 
tinha de ser lançada num foguetão pequeno e 
de baixo custo. A solução encontrada foi um 
mastro extensível que esteve armazenado num 
contentor com um comprimento de 1 metro 
durante o lançamento. Uma semana após o 
lançamento, o mastro estendeu-se pela acção 
de um motor num processo que teve uma 
duração de 25 minutos. 


Este mastro articulado, construído pela ATK 
Aerospace Systems, é baseado num desenho 
utilizado para estabelecer uma separação de 60 
metros entre as duas antenas utilizadas na 
missão Shuttle Radar Topography Mission 
(SRT M), que voou a bordo do vaivém espacial 
OV-105 Endeavour em Fevereiro de 2000 e 
que conseguiu mapas topográficos de alta- 
resolução da maior parte da superficie terrestre. 
O mastro é leve, compacto e proporciona uma 
estrutura sólida e robusta que liga as secções 
precisamente alinhadas. Após o mastro ter sido estendido em órbita, os cientistas verificaram que as unidades ópticas e os detectores 
de plano focal estavam precisamente alinhados. Um mecanismo de ajustamento poderia ser utilizado para o alinhamento das ópticas 
se necessário. 





Sistema de metrologia laser 


Durante a missão também irão ocorrer pequenas alterações na posição do mastro. A estrutura não é perfeitamente rígida e sofre 
pequenas distorções térmicas, particularmente quando entra e sai da sombra da Terra. Um sistema de metrologia laser irá medir as 
alterações na posição relativa da secção das ópticas e do plano focal utilizando dois laser montados na secção das ópticas que estão 
emparelhadas com dois detectores de posição colocados no plano focal. Um dispositivo de seguimento estelar na secção das ópticas 
fornecerá informação angular adicional. Estes dados serão utilizados para corrigir os pequenos movimentos do mastro durante o 
processamento das imagens no solo. 


A missão cientifica do NuSTAR 


O NuSTAR irá alterar de forma dramática a forma como os astrônomos vêm o céu de raios-x de alta energia. O principal objectivo 
da missão é o de obter imagens detalhadas de regiões do céu nestas energias. Apear do pequeno tamanho do NuSTAR e do seu baixo 
custo, terá uma resolução 10 melhor e uma sensibilidade 100 superior do que qualquer anterior missão que operou neste regime de 
altas energias. 


Os cinco principais objectivos científicos para a sua missão base de dois anos são: 
e Localizar buracos negros super massivos; 
e Localizar os restos de estrelas colapsadas; 
e  Mapear os restos de supernovas; 
e Observar as fontes de raios gama de alta energia; 


e Observar de forma rápida as supernovas no Universo local logo após ocorrerem, caso elas ocorram durante o período da 
missão. 
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O foguetão Pegasus-XL 

Este foi o 55º lançamento de um foguetão da família Pegasus, sendo o 31º na configuração Pegasus-XL” dos quais falharam 3 
veículos, tendo uma taxa de sucesso de 90,3%. O Pegasus-XL, desenvolvido pela Orbital Sciences Corporation, é um veículo de 
combustível sólido a três estágios 
(quatro estágios se considerarmos o Avionics Section fita 

Rs pci “System 
avião L-1011 Stargazer como o estágio 
'0”) que pesa aproximadamente 23.130 
kg, tendo um comprimento de 16,9 
metros, um diâmetro de 1,27 metros e 
uma envergadura de asas de 6,7 metros. 
A fase inicial do voo é concretizada por 
um avião Lockheed L-1011 Stargazer 
que eleva o Pegasus-XL até uma 
altitude de 11,9 km e a uma velocidade 
de Mach 0,80. A ignição do motor do 
primeiro estágio ocorre 5s após a 
largada do L-1011. O sistema autónomo 
de orientação e de controlo de voo 
fornece a orientação necessária de 
forma a colocar as cargas numa diversa 
variedade de trajectórias. 





O primeiro estágio (Pegasus-XL-1) tem 
um peso bruto de 17.934 kg e um peso 
de 2.886 kg sem combustível. Tem um EaRERa 
comprimento de 8,9 metros, um diâmetro de 1,3 metros e uma envergadura de 6,7 metros. No vácuo produz uma força de 60.062 
kgf, tendo um Tes de 293s e um tempo de queima de 73s. Está equipado com um motor e combustível sólido que tem um peso bruto 
de 17.934 kg, um diâmetro fas 13 metros e um comprimento de 8,9 metros. Todos os motores a combustível sólido do Pegasus-XL 

: p=! são desenhados, optimizados e construídos 
pela Alliant Techsystems, especificamente para 
este lançador. 








PESA 


O segundo estágio (Pegasus-XL-2) tem um 
peso bruto de 4.331 kg e um peso de 416 kg 
sem combustível, tendo um comprimento de 
3,6 metros, um diâmetro de 1,3 metros e uma 
envergadura de 1,3 metros. No vácuo o seu 
motor a combustível sólido (com um peso de 
4.331 kg, um diâmetro de 1,3 metros, um 
comprimento de 3,6 metros e uma câmara de 
combustão) produz uma força de 15.653 kgf, 
tendo um Tes 290s e um tempo de queima de 
73s. 


Finalmente o terceiro estágio (Pegasus-3) tem 
um peso bruto de 985 kg e um peso de 203 kg 
sem combustível, tendo um comprimento de 
2,1 metros, um diâmetro de 1,0 metro e uma 
envergadura de 1,0 metro. No vácuo o seu 
motor a combustível sólido Orion-38 (com um peso de 985 kg, um diâmetro de 1,0 metro, um comprimento de 2,1 metros e uma 
câmara de combustão) produz uma força de 3.525 kgf, tendo um les 293s e um tempo de queima de 65s. 





* Tendo também em conta a utilização do estágio HAPS. 
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Lançamento Data Veículo Local Lançamento Satélite 


2003-004 25-Jan-03 M32 'Zephyr' Cabo Canaveral 


SORCE 
(27651/2003-0044A) 
GALEX 'SMEX-7º 
(27782/2003-017A) 

OrbView-3 
(27838/2003-030A) 

SciSat-1 
(27858/2003-0364) 

DART 
(28642 2005-0144) 
SPACETECH-5A 
(28980 2006-0084); 
SPACETECH-5A 
(28981 2006-008B) 
SPACETECH-5A 
(28982 2006-008C) 

AIM 'SMEX-9” 
2007-015 25-Abr-07 Vandenberg AFB (31304 2007-0154) 
Reagan Test Site C/NOFS 'P00-3/CINDTI' 

Atol Kwajalein (32765 2008-0174) 
Reagan Test Site IBEX *SMEX-10" 
Atol Kwajalein (33401 2008-0514) 
Reagan Test Site NuSTAR 'SMEX-11” 

Atol Kwajalein (38358 2012-0364) 


2003-017 28-Abr-03 P015/M38 Cabo Canaveral 
2003-030 26-Jun-03 M34 Vandenberg AFB 
2003-036 13-Ago-03 M35 Vandenberg AFB 


2005-014 15-Abr-05 F36 Vandenberg AFB 


2006-008 | 26-Mar-06 Vandenberg AFB 


2008-017 16-Abr-08 


2008-051 19-Out-08 


2012-036 16-Jun-12 





Lançamento do NuSTAR 


O avião de transporte L-1011 Stargazer com o foguetão Pegasus-XL, levantou voo do Aeródromo Auxiliar de Bucholz na Ilha de 
Kwajalem, às 1500UTC do dia 16 de Junho de 2012. O Stargazer seguiu uma rota predeterminada que o levou até à zona de largada 
do Pegasus-XL. Pelas 1543UTC o avião entrava na denominada «caixa de largada» 
mas no sentido contrário. Esta caixa imaginária desenhada no céu é a zona de 
largada do lançador. Esta passagem serviu para verificar as condições atmosféricas 
no local. 


NUSTAR Pelas 1538UTC o mecanismo de largada do Pegasus-XL era activado. O NuSTAR 
E ART começava a utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia às 

TESS 1544UTC. Às 1577UTC o avião executava uma manobra que o levou de volta à 
caixa de largada e às 1552UTC os sistemas aviónicos do Pegasus-XL começavam 
a utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia. 


O L-1011 entrava de novo na caixa de largada às 1600UTC e o Pegasus-XL 
separava-se o Stargazer às 1600:37UTC entrando em ignição às 1600:42UTC. O 
final da queima do primeiro estágio ocorria às 1601UTC (T+Im 18s) com o 
segundo estágio a entrar em ignição pouco depois. A separação das duas metades 
da carenagem de protecção ocorria às 1602UTC (T+2m 15s). A queima do 
segundo estágio 
terminaria a T+2m 40s 
(1603UTC), no entanto a 
sua separação só teria lugar às 1610UTC (T+9m 25s). A ignição do terceiro 
estágio ocorria a T+9m 36s (1610UTC) e terminaria às 1611UTC (T+10m 
41s). A separação do NuSTAR ocorria às 1614UTC (T+1I3m 43s) com o 
satélite a ficar colocado numa órbita com um apogeu a 632,8 km de 
altitude, perigeu a 626,9 km de altitude e inclinação orbital de 6,024º. 





O processo de abertura do panel solar iniciou-se às 1616UTC e terminou às 
1622UTC. O mastro de separação colocou-se em posição no dia 22 de 
Junho. 
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Atlas-V lança satélite militar de comunicações 


A primeira de duas missões militares norte-americanas em pouco mais de duas semanas teve lugar a 20 de Junho de 2012 com o 
foguetão Atlas-V/401 (AV-023) a colocar em órbita o satélite NROL-38 “Drake”. 


A carga da missão NROL-38, os satélites SDS-3 


Os satélites SDS-3 são satélites de comunicações que reencaminham os sinais em tempo real provenientes de satélites de 
reconhecimento nas zonas polares, sendo também utilizados para comunicações com aviões da Força Aérea dos Estados Unidos em 
rotas polares e fazem a ligação das várias estações terrestres da AFSCN (Air Force Satellite Control Network). 


Estes satélites representam a terceira geração do sistema SDS. Quatro destes satélites encontram-se em órbitas Molniya (órbitas 
altamente elípticas) com os restantes a operar em órbitas geossincronas. 


Aparentemente o nome código Quasar parece estar associado a este programa. Os satélites que operam em órbitas Molniya 
transportam aparelhagem do sistema Heritage que se destina à detecção de lançamentos de mísseis balísticos, no entanto não está 
confirmado que esta aparelhagem seja transportada. 


Si Designação Designação Data Hora p Plataforma 
BusSNte so Internacional Ra Militar Lançamento (UTC) VercumE in çador Lançamento 


USA-137 1998-0054 25148 NROL-5 29-Jan-98 18:37:00 Atlas-IIA (AC-109) SLC-36A 
USA-155 2000-0804 26635 NROL-10 6-Dez-00 2:47:00 Atlas-IIAS (AC-157) SLC-36A 
USA-162 2001-046A 26948 NROL-12 11-Out-01 2:32:00 Atlas-IIAS (AC-162) SLC-36B 
USA-179 2004-0344 28384 NROL-1 31-Ago-04 23:17:00 Atlas-IIAS (AC-167) SLC-36A 
USA-198 2007-0604 32378 NROL-24 10-Dez-07 | 22:05:00 Atlas-V/401 (AV-015) SLC-41 

USA-227 2011-0114 S 1517 NROL-27 11-Mar-l1 23:38:00 Delta-IV Medium-+(4,2) (D353) SLC-37B 
USA-236 7 2012-0334 38466 NROL-38 20-Jun-12 12:28:00 Atlas-V/401 (AV-023) SLC-41 


Os satélites SDS-3 colocados em órbita. Todos os lançamentos foram levados a cabo desde o Cabo Canaveral AFS, Florida. Os 
satélites assinalados com * encontram-se em órbitas Molniya enquanto que os restantes encontram-se em órbitas geossincronas. 
Tabela Rui C. Barbosa 





O foguetão Atlas-V/541 
A ULA 


A 2 de Maio de 2005 a Boeing Company e a Lockheed Martin Corporation anunciaram a intenção de formar uma empresa conjunta 
denominada United Launch Alliance (ULA) que juntava assim duas das mais experientes e bem sucedidas companhias que 
suportaram a presença americana no espaço por 50 anos. Em conjunto os lançadores Atlas (Lockheed Martin) e Delta (Boeing) 
transportaram mais de 850 cargas para a órbita terrestre e não só, desde satélite meteorológicos, de telecomunicações, veículos 
militares, satélites científicos e sondas interplanetárias que alargaram o nosso conhecimento do Universo. 


A ULA proporciona assim dois veículos capazes de proporcionar um acesso seguro, económico, fiável e eficiente ao espaço para as 
missões governamentais americanas, continuando assim uma tradição de apoio às iniciativas espaciais estratégicas norte-americanas 
com soluções de lançamento avançadas e robustas. 


A equipa da ULA engloba mais de 3800 funcionários que trabalham em locais espalhados pelos Estados Unidos. A sede da empresa 
está situada em Denver, Colorado, com a maior parte das actividades de engenharia e administrativas consolidadas nas instalações 
da Lockheed Martin Space Systems Company. As operações de integração e montagem estão localizadas nas instalações de fabrico e 
montagem da Boeing em Decatur, Alabama. As estruturas mecânicas do Atlas-V, fabrico da ogiva de protecção, do sistema de 
adaptação e montagem são levadas a cabo em Harlingen, Texas. 


As instalações de lançamento utilizadas pela ULA são o SLC-17 (Plataformas A e B), SLC-37 (foguetões Delta-2 e Delta-4, 
respectivamente) e o SLC-41 (Atlas) no Cabo Canaveral, e SLC-2W (Delta-2), SLC-6 (Delta-4) e o SLC-3E (Atlas-V) na Base 
Aérea de Vandenberg. 


Breve história dos lançadores Atlas 


O míssil balístico Atlas teve a sua origem requisição feita pela Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) em Outubro de 1945, que 
conduziu ao desenvolvimento durante a década de 50 dos mísseis Atlas, Navaho, Snark, Matador e Mace. Em 10 de Janeiro de 1946 
foram submetidas duas propostas para a construção de mísseis com um alcance de 11.100 km, sendo uma das proposta a de um 
míssil alado e propulsionado a jacto e a outra proposta e de um míssil supersónico, de trajectória balística e propulsionado por 
foguetão. A proposta do míssil balístico incluía o aparecimento de novas tecnologias, tal como o desenho de uma estrutura de peso 
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reduzido através do uso de tanques de combustível de parede única e incluídos numa única estrutura monocoque que seria mantida 
rígida através da pressão interna. A performance deste míssil era quase do tipo “single-stage-to-orbit” ao se dar a separação dos 
motores de ignição inicial durante a ascensão. 


A 19 de Abril de 1946 a Consolidated Vultee Aircraft Corporation (Convair) foi incumbida de construir e testar dez mísseis MX- 
774 Hiroc de forma a verificar e validar as propostas do novo míssil. Os testes do MX-77/4 iniciaram-se em San Diego em 1947, mas 
em Junho desse ano a Convair, empresa que propusera as duas propostas iniciais à USAF era informada que havia perdido o 
concurso para o novo míssil, sendo os contratos atribuídos às empresas Northrop e Martin que deveriam desenvolver a tecnologia 
dos mísseis alados e subsónicos. 


Os cortes no orçamento para a defesa dos Estados Unidos forçaram a USAF a terminar o contrato com a Convair em Julho de 1947, 
e isto a apenas três meses da data prevista para o primeiro voo. Porém, os fundos ainda disponíveis permitiram a realização de três 
testes do MX-774 no White Sands Proving Ground entre Julho e Dezembro de 1947. Posteriormente, a Convair prosseguiu estudos 
auto-financiados do projecto. 


Porém, o início da Guerra da Coreia e o surgimento da Guerra Fria fizeram com que se desse um aumento nos fundos para a defesa e 
a Convair recebeu um novo contrato em Setembro de 1951 para desenvolver o MX-1593, por forma a iniciar o desenho de um míssil 
balístico incorporando as características já validadas pelo MX-774. Em 1953 a General Dynamics, uma nova divisão da Convair, 
apresenta à USAF um programa acelerado de desenvolvimento do novo míssil. O anúncio público do desenvolvimento do Atlas só 
surge a 16 de Dezembro de 1954. 
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O foguetão Atlas-V na plataforma de lançamento. Imagem: Justin ray 


Nos primeiros anos da década de 50 um problema que atrasava o desenvolvimento da tecnologia era a baixa fiabilidade dos motores 
de combustível líquido. Este problema conduziu posteriormente ao conceito de «um estágio e meio» no qual todos os motores 
entram em ignição antes da decolagem e os motores principais são separados numa determinada fase do voo, sendo este mantido 
por motores de sustentação. Este método permitia a verificação do bom funcionamento de todos os motores antes do veículo deixar 
a plataforma de lançamento. 


A ordem para o desenvolvimento em grande escala do Atlas surge em Janeiro de 1955, sendo designado WS107A-L (Weapons 
System 1074-L). Na Convair o projecto era designado Modelo-7, curiosamente o mesmo número que, na União Soviética, Korolev 


Em Órbita — Vol.12 — N.º 126/ Julho de 2012 62 


dava ao seu míssil. Em Setembro de 1955 o projecto de desenvolvimento do Atlas recebe a classificação de prioridade nacional 
quando os relatórios dos serviços secretos indicam que a União Soviética está adiantada no desenvolvimento da tecnologia dos 
mísseis balísticos intercontinentais. O projecto torna-se num dos programas mais complexos de desenvolvimento, produção e teste 
jamais levados a cabo nos Estados Unidos e em certa parte comparável ao Projecto Manhatan. 


O primeiro teste do sistema de propulsão tem lugar a 21 Junho de 1956 na Base Aérea de Edwards e resulta num fracasso. Um novo 
teste realizado no dia seguinte, no qual o motor teve uma ignição de 4s, é coroado de sucesso. Os primeiros veículos de teste são 
terminados no final desse ano. O primeiro voo do Atlas-A (Atlas-A 4A) tem lugar a 11 de Junho de 1957 e o veículo é destruído 
devido a uma falha no sistema de abastecimento de combustível. Um segundo teste (Atlas-A 64) tem lugar a 25 de Setembro de 
1957 e o veículo é novamente destruído, desta vez aos três minutos de voo devido novamente a uma falha no sistema de 
abastecimento de combustível. O primeiro voo com sucesso do Atlas-A (Atlas-A 12A) ocorre a 17 de Dezembro de 1957 com o 
míssil a atingir o alvo localizado a 965 km. 


O primeiro míssil operacional, o Atlas-D, constituiu a base do lançador das cápsulas tripuladas do Programa Mercury. Utilizando os 
estágios superiores Agena e Centaur, o Atlas tornou-se no lançador médio por excelência dos Estados Unidos sendo utilizado para 
lançar veículos para a órbita geossincrona e sondas planetárias. 


O quadro seguinte resume os veículos da família Atlas desenvolvidos desde os anos 50. 


Veículo Atlas Características 
MX-774 Estudo da Consolidated-Vultee para demonstrar a tecnologia que posteriormente seria utilizada no 
Atlas. 
Atlas-A Primeiro modelo de teste do míssil balístico Intercontinental Atlas (Atlas ICBM). 
Atlas-B Primeiro versão completa do Atlas ICBM, possuindo motores separáveis e um único motor de 
sustentação. 
Atlas-C Ultima versão de desenvolvimento do Atlas ICBM. Nunca esteve operacional nem tão pouco foi 


utilizado como lançador espacial. 


Atlas-D Primeira versão operacional do Atlas ICBM e posteriormente utilizado no Programa 
Mercury. 
Atlas-Vega Projecto que consistia num lançador Atlas equipado com um estágio superior de combustível 


armazenável. Foi planeado pela NASA como lançador para sondas planetárias e de estudo do espaço 
profundo antes da disponibilidade do Atlas-Centaur. O desenvolvimento do veículo já era adiantado 
quando a NASA se apercebeu que a USAF e a CIA já possuíam um lançador virtualmente idêntico 
em desenvolvimento, o Atlas-Hustler (posteriormente Atlas-Agena) que seria utilizado para as 
missões Corona de reconhecimento fotográfico. O Atlas-Vega acabou então por ser cancelado. 


Atlas-E Versão inicial totalmente operacional do Atlas ICBM. Sendo utilizado entre 1960 e 1966, era distinto 
do Atlas-F no seu sistema de orientação. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como 
lançadores espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-F Ultima versão operacional do Atlas ICBM, sendo distinto do Atlas-E no seu sistema de orientação. 
Foi utilizado entre 1961 e 1966. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como lançadores 
espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-Able Veículo Atlas equipado com um segundo estágio baseado no lançador Vanguard. 


Atlas LV-3A / Agena-A Inicialmente o Agena era designado como Hustler. O veículo era baseado no motor de propulsão 
nuclear 


Atlas LV-3A / Agena-B Utilização de um estágio superior Agena melhorado. 
Atlas LV-3B / Mercury Utilizado no Projecto Mercury. 
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As diferentes versões do lançador Atlas ao longo da História: 1 — Atlas-B Score; 2 — 
Atlas-Able; 3 — Atlas LV-3 Mercury; 4 — Atlas LV-3 Agena; 5 — Atlas LV-3C Centaur; 6 
— Atlas SLV-3 Agena-B; 7 — Atlas SLV-3 Agena-D; 8 — Atlas-E OV-1; 9 — Atlas SLV- 
3A Agena-D; 10 — Atlas SLV-3D Centaur D-1A; 11 — Atlas-E; 12 — Atlas Agena-D. 





A família Atlas-V 


A família de lançadores Atlas-V 
oferece diferentes versões do 
mesmo veículo que podem ser 
utilizadas para colocar em órbita 
todo o tipo de cargas. O Atlas-V foi 
desenvolvido de forma a satisfazer 
as necessidades da USAF ao abrigo 
do programa EELV (Evolved 
Expendable Lauch Vehicle) e da 
demanda internacional por parte da 
ILS (International Launch Services) 
para satisfazer os seus clientes 
comerciais e governamentais. 


Tendo como base o denominado 
CCB (Common Core Booster), o 
Atlas-V divide-se em duas versões: 
o Atlas-V 400 e o Atlas-V 500. 
Estas versões podem ser facilmente 
distinguidas pela utilização da ogiva 
normal utilizada em anteriores Atlas 
e este será a versão 400. Por seu 
lado a versão 500 utiliza uma ogiva 


muito maior e com um diâmetro de 5,0 metros, sendo baseada na ogiva utilizada pelo lançador europeu Ariane-5. A versão Atlas-V 
500 pode ainda incorporar até cinco propulsores laterais de combustível sólido, aumentado assim a sua capacidade de carga útil. 
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Tanto a versão 400 como a versão 500 utilizam como 
segundo estágio uma versão alongada do estágio Centaur 
(CHI). O CIII pode ser utilizado com somente um motor 
(Single-Engine Centaur) ou então com dois motores 
(Dual- Engine Centaur). 


O Atlas-V pode ser lançado a partir do SLC-41 (Space 
Launch Complex-41) do Cape Canaveral Air Force 
Station ou então do SLC-3W (Space Launch Complex- 
3W) da Vandenberg Air Force Base. 


De forma geral o Atlas-V é um lançador a dois estágios 
podendo ser auxiliado por um máximo de cinco 
propulsores sólidos acoplados ao primeiro estágio. Pode 
colocar 12.500 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km 
de altitude ou então 5000 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona. Durante o 
lançamento é capaz de desenvolver 875.000 kgf, tendo 
um peso de 546.700 kg. O seu comprimento total é de 
58,3 metros e o seu diâmetro base atinge os 5,4 metros. 


O primeiro estágio do Atlas-V, o CCB, tem um 
comprimento de 32,5 metros e um diâmetro de 3,8 
metros, tendo um peso bruto de 306.914 kg e um peso 
sem combustível de 22.461 kg. No lançamento 
desenvolve uma força de 423.286 kgf, tendo um Tes de 
338 s e um les-nm de 311 s, o seu Tq é de 253 s. O CCB 
está equipado com um motor RD-180 de fabrico russo 
que consome oxigénio líquido (LOX) e querosene. O 
RD-180 tem duas câmaras de combustão, tendo um 
comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 3,0 metros, 
tendo um peso de 5.393 kg. No lançamento desenvolve 
uma força de 423.050 kgf, tendo um Tes de 338 s e um 
les-nm de 311 s, o seu Tq é de 150 s. 


64 


O RD-180 é o único motor que tem a capacidade de aumentar e diminuir a sua potência durante o voo e que é utilizado em 
lançadores americanos (não tendo em conta o SSME utilizado nos vaivéns espaciais). Durante o primeiro voo do Atlas-3 (no qual o 
RD-180 também foi utilizado), o motor utilizou somente 74% do máximo de 423.286 kgf que pode desenvolver na fase inicial do 
lançamento e nos três minutos seguintes aumentou a potência até 92% do total, voltou a diminuir para 65% e a aumentar para 87%. 
Assim, a capacidade de aumentar e diminuir a potência do motor significa uma viagem mais suave tanto para o foguetão como para 
a carga que transporta, permitindo também uma utilização mais eficiente do combustível. O RD-150 foi certificado para a utilização 
no Atlas-V através de uma série intensiva de testes levados a cabo pela NPO Energomash, Khimky, e sob a direcção da Lockheed 
Martin. 
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Podendo usar até cinco propulsores laterais de combustível sólido, pesando cada um 40.824 kg e tendo um comprimento de 17,7 
metros e um diâmetro de 1,6 metros. Desenvolvidos pela 4erojet, cada propulsor desenvolve no lançamento uma força de 130.000 
Igf, tendo um Tes de 275 s e um Tes-nm de 245 s e um Tq de 94 s. 


O segundo estágio do Atlas-V, Centaur V1, tem um comprimento de 12,7 metros e um diâmetro de 3,1 metros, tendo um peso bruto 
de 22825 kg e um peso sem combustível de 2.026 kg. Desenvolve uma força de 10.115 kgf, tendo um Tes de 451 s e um Tq de 894 s. 
O Centaur V1 está equipado com um motor RL-10A-4-2 fabricado pela Pratt & Whitney, consumindo LOX e LH2. O RL-104-4-2 
tem uma câmara de combustão, tendo um peso de 167 kg. No lançamento desenvolve uma força de 10.110 lgf, tendo um Tes de 451 
s e um Tq de 740 s. 


A designação que é dada a cada versão do lançador é composta por uma numeração em três dígitos. O primeiro dígito indica o 
diâmetro da ogiva utilizada pelo lançador (em metros). Assim, por exemplo quando temo um veículo Atlas-V/400, significa que 
estamos na presença de uma ogiva com 4 metros de diâmetro. O segundo dígito indica o número de propulsores sólidos utilizados no 
lançador e pode variar entre O (zero) e 5 (de salientar que a versão Atlas-V/400 não usa propulsores laterais de combustível sólido e 
por isso só veremos este número na versão Atlas-V/500). Finalmente, o terceiro dígito indica o número de motores presentes no 
estágio Centaur e que pode variar entre 1 ou 2 motores. 


O complexo de lançamento Space Launch Complex-41 (SLC-41) 


A construção do SLC-41 foi iniciada em Abril de 1965 e terminada nesse mesmo ano. Foram necessários mais de 6,5 milhões de 
metros cúbicos de terra provenientes do Rio Banana, para se fazerem as fundações do complexo, composto por uma torre de serviço 
móvel MST (Mobile Service Tower) e por uma torre umbilical UT (Umbilical Tower) que faziam parte das instalações de 
lançamento dos foguetões Titan. A MST tinha uma altura de 80,7 metros e pesava mais de 2.268 t. Por seu lado a UT atingia os 53,3 
metros de altura e pesava 907,2 t. 
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A USAF aceitou o complexo a 12 de Dezembro de 1965 e utilizou-o pela primeira vez no dia 21 de Dezembro de 1965 para lançar 
um foguetão Titan-IICº. Nos anos seguintes o complexo e a plataforma foram utilizados como ponto de partida para várias missões 
históricas como a Voyager-1, Voyager-2, Viking-l e a Mars Pathfinder. 


Em 1986 o complexo sofreu uma renovação para albergar o lançamento dos foguetões Titan-IV. O primeiro lançamento desta nova 
versão do Titan deu-se a 14 de Junho de 1989” e o último a 9 de Abril de 19996. 


De forma a compreender a natureza do SLC-41 ajudará visualizando o tamanho do foguetão Titan-IV. Atingindo mais de 34 metros 
de altura, 10 metros de diâmetro, pesando mais de 861,8 t e gerando mais de 635 t de força no lançamento, o Titan-IV equipado com 
um estágio superior Centaur era capaz de colocar uma carga de 5,4 t numa órbita geossincrona. Cargas ainda mais pesadas poderiam 
ser colocadas em órbitas mais baixas ou em órbitas polares. 


A evolução da tecnologia levou a 
que o Titan-IV fosse considerado 
obsoleto, tendo a  USAF 
contratado a Lockheed Martin 
para desenvolver um novo 
sistema de lançamento que é 
agora o Atlas-V. Os engenheiros 
da Lockheed foram encarregues 
de desenvolver não só o novo 
lançador, mas também as 
instalações de lançamento do 
novo veículo. Assim, o SLC-41 
teve de sofrer uma transformação 
para albergar o seu novo vector 
de lançamento. A primeira fase 
da transformação do complexo 
passou pela remoção das velhas 
torres para que as novas torres 
pudessem ser construídas. A 
empresa Olshan Demolishing 
Management foi contratada par 
desmantelar e demolir o velho 
complexo. O plano inicial previa 
que as torres fossem desmontadas 
peça por peça, porém devido ao facto que o calendário dos trabalhos foi progressivamente atrasado devido às investigações 
relacionadas com acidentes com o Titan-IV, a Olshan optou por contratar a empresa Dykon, Inc., para demolir as torres utilizando 
explosivos. Nesta fase colocava-se o receio das explosões danificarem de qualquer de uma maneira ou de outra o Complexo de 
Lançamento 39 utilizado pelos vaivéns espaciais, pois estas estruturas localizam-se muito perto do SLC-41. 





Depois de serem asseguradas todas as medidas de segurança, a USAF deu luz verde para a demolição das torres que veio a acontecer 
a 14 de Outubro de 1999. Depois das torres serem abatidas, a Olshan iniciou um processo de reciclagem. Durou mais de oito 
semanas para cortar a torre em pedaços que pudessem ser manejáveis e posteriormente transportados para um edifício situado em 
Port Canaveral, onde foram recicladas. 


Actualmente o SLC-41 é um dos mais sofisticados existentes no planeta e representa a maior alteração na filosofia da indústria de 
foguetões dos Estados Unidos nos últimos anos. O SLC-41 foi transformado na primeira “clean pad” a ser utilizada pelos 
americanos. Este conceito passa por montar o foguetão num edifício de montagem em vez de se montar o lançador por estágios na 
própria plataforma de lançamento como se fazia desde os primórdios do programa espacial americano. Sendo montado no edifício de 
montagem, o lançador é posteriormente transportado para a plataforma de lançamento algumas horas antes da ignição. A “clean 
pad” significa também que a utilização de grandes torres de serviço na plataforma de lançamento deixam de ser necessárias. Da 
mesma forma, o espaço de tempo gasto na preparação dos lançadores fica mais reduzido e deixam de existir problemas relacionados 
com as convencionais plataformas de lançamento que podem atrasar o início de uma missão por vários meses. 


º Neste lançamento o foguetão Titan IC (3C-8) foi lançado às 1400:01UTC e colocou em órbita os satélites Transtage- 8 (01863 
1965-1084); OV2-3 (01863 1965-1084); LES-3 (01941 1965-108D); LES-4 (01870 1965-108B) e Oscar-4 (01902 1965-108€). O 
OV2-3 permaneceu ligado ao Transtage-s. 


! Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-1 / 45D-1) foi lançado às 1318UTC e colocou em órbita o satélite militar DSP- 
F14 (20066 1989-0464). 


º Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-32 / 4B-27) foi lançado às 1701:00UTC e colocou em órbita o satélite militar 
USA-142 DSP-F19 (25669 1999-0174). 
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O centro nevrálgico do SLC-41 é o denominado Atlas-V Spaceflight Operations Center (ASOC), combinando num só lugar o que 
anteriormente estava espalhado por diversos locais. O edifício onde está localizado o ASOC era anteriormente utilizado para 
processar os propulsores laterais de combustível sólido utilizados pelo Titan-IV, sendo completamente reformulado e expandido pela 
Lockheed. Situado a 6,6 km da plataforma de lançamento, é neste edifício multiusos para onde o estágio Atlas-V e o estágio superior 
Centaur são transportados logo após a chagada ao Cabo Canaveral e vindos das oficinas em Denver, Colorado. Aí, os técnicos da 
Lockheed podem realizar vários testes nos estágios e depois armazená-los temporariamente até ser altura de serem transportados para 
o edifício de montagem para serem preparados para o lançamento. No interior do ASOC também está situado o centro de controlo de 
lançamento que alberga os técnicos oficiais da missão, as equipas de engenheiros da Lockheed, clientes e os técnicos que controlam 
a contagem decrescente. 


O centro de controlo possui doze consolas de controlo no primeiro andar destinadas à equipa que dirige o lançamento. Entre estas 
consolas encontra-se a posição do Director de Lançamento, do Assistente do Director do Lançamento, as posições de controlo e 
monitorização dos propolentes do Atlas e do Centaur, a posição do controlo de voo e de sistemas eléctricos do lançador, a posição de 
controlo do software no solo, a posição de controlo das instalações eléctricas, posição de controlo ambiental, de segurança e do 
monitor que controla os limites de emergência que podem ser atingidos. Ainda no primeiro andar do edifício existem duas salas, 
situadas à direita da equipa que controla o lançamento, onde está localizada a rede de informática do computador principal e uma 
estação de controlo operacional por satélite. 


No segundo andar do edifício existem três salas que albergam a equipa de engenheiros responsáveis pelo lançador, a equipa que 
controla a carga transportada e a equipa principal de directores do lançamento. É nesta sala que se toma a decisão final de lançar ou 
não lançar o Atlas-V. Ainda neste piso existem duas salas com lugares sentados e pontos de observação para engenheiros e clientes 
observarem o decorrer da contagem decrescente e do lançamento. 


A parede frontal da sala do centro de controlo está equipada com vários relógios, mostradores da contagem regressiva, emblemas e 
um ecrã de vídeo que mostra várias imagens da plataforma de lançamento recolhidas de diferentes ângulos, além de vários gráficos 
de diferentes dados. 


Sendo controlados a partir do ASOC, o Atlas-V é montado no interior do VIF (Vertical Integration Facility). Este edifício, que 
começou a ser construído em Janeiro de 1999, tem uma altura máxima de 90 metros e está localizado a 550 metros da plataforma de 
lançamento. No seu interior está situado um guindaste de 60 t com uma capacidade de levantar os diferentes segmentos do Atlas-V e 
colocá-los na plataforma móvel de lançamento. Após a verificação dos diferentes estágios no ASOC, estes são transportados na 
horizontal para o VIF. O CCB segue em primeiro lugar, seguido pela secção cilíndrica que compõe o inter-estágio e do estágio 
Centaur. A última peça deste lego é a secção “boat-tail”. As missões futuras serão também aqui colocados os propulsores laterais de 
combustível sólido. 
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Após a montagem, o lançador passa por mais uma série de testes antes da carga a transportar ser entregue no VIF para montagem. O 
satélite é processado e abastecido do seu combustível de manobra num local separado do VIF e que tanto pode ser as instalações 
comerciais da Astrotech localizadas em Titusville, a 35 km de distância, ou então num edifício governamental caso se tratem de 
cargas militares ou da NASA. Após o processamento o satélite é colocado no interior de um contentor de segurança e protecção 
antes de deixar o e edifício de processamento e de iniciar a sua viagem até ao SLC-41. No SLC-41 é levantado até ao nível superior 
do estágio Centaur e colocado no seu topo. Segue-se um teste IST (Integration Systems Test) entre o foguetão lançador e a sua carga 
para confirmar uma boa ligação entre os dois e que ambos estão prontos para o lançamento. Segue-se o transporte até à plataforma 
de lançamento. 


O VIF foi construído de forma a suportar ventos de furacão até uma velocidade de 225 km/h. Possui várias plataformas móveis que 
possibilitam o acesso às diferentes zonas do foguetão e está equipado com uma porta reforçada com uma largura de 12,5 metros e 
uma altura de 84 metros que se recolhe na vertical, permitindo o transporte dos vários estágios do Atlas-V para o interior do edifício 
e a posterior saída do lançador para a plataforma de lançamento. Na construção do VIF foram utilizados 200 camiões de cimento 
(que equivaleram a 1.376 m” de cimento) para a construção das suas fundações e 3.250 t de aço para a construção das suas paredes. 


Plataforma 
Lançamento 


2010-039 14-Ago-10 531 AV-019 Cabo Canaveral SLC-41 


Carga 


USA-214 'AEHF-1' 
(36868 2010-0394) 
USA-215 'NROL-41' 
(37162 2010-0464) 
USA-226 'X-37B OTV-2 FLT-1' 
(37377 2011-0104) 
USA-229 “NRO L-34 'Odin' 
(37386 2011-0144) 
USA-229 deb 
(37391 2011-014B) 
USA-230 'SBIRS-GEO 1” 
(37481 2011-0194) 
Juno 
(37773 2011-0404) 
Mars Science Laboratory 

2011-070 26-Nov-11 Cabo Canaveral SLC-41 “Curiosity” 
(37936 2011-0704) 
MUOS-1 
(38093 2012-0094) 
USA-235 *AEHF-2º 
(38254 2012-0194) 
USA-236 *NROL-38 Drake” 
(38466 2012-0334) 


Lançamento Data Veículo Missão Local Lançamento 


2010-046 21-Set-10 501 AV-025  Vandenberg AFB SLC-3E 


2011-010 5-Mar-ll 501 AV-026 Cabo Canaveral SLC-41 


2011-014 15-Abr-11 Vandenberg AFB 


2011-019 7-Mai-l1 Cabo Canaveral SLC-41 


2011-040 5-Ago-11 Cabo Canaveral SLC-41 


2012-009 24-Fev-11 Cabo Canaveral SLC-41 
2012-019 4-Mai-12 Cabo Canaveral SLC-41 


2012-033 20-Jun-12 Cabo Canaveral SLC-41 
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Lançamento da missão NROL-38 


O lançamento do 50º veículo do programa EELV 
(Evolved Expendable Launch Vehicle) teve lugar sem 
problemas às 1228UTC do dia 20 de Junho de 2012. 


Os preparativos para o lançamento começaram a 18 
de Maio com a colocação do estágio Atlas na 
plataforma móvel de lançamento no interior no 
interior do edificio VIF (Vertical Integration 
Facility). Todo o processo foi executado mais 
rapidamente do que é usual e pela primeira vez não 
foi levada a cabo a contagem decrescente simulada 
bem como o exercício de abastecimento do lançador. 
Na semana seguinte a secção interestágio foi colocada 
sobre o estágio Atlas, seguindo-se a colocação do 
estágio Centaur. A 15 de Junho era levada a cabo a 
LRR (Launch Readiness Review) com o lançador a 
ser declarado pronto para a sua missão. Os 


responsáveis pelo programa reuniram-se e analisaram o estado do equipamento, do processamento pré-lançamento, da rede de 
suporte e das previsões meteorológicas antes de prosseguirem com a contagem decrescente. 


O Atlas-V/401 (AV-023) foi transportado para 
a Plataforma de Lançamento do SLC-41 a 16 
de Junho com o primeiro movimento da 
plataforma móvel a registar-se às 1402UTC e 
chegando à plataforma às 1433UTC. Porém, a 
17 de Junho o lançamento era adiado devido a 
um problema numa conduta do sistema de 
controlo ambiental do lançador o que implicou 
o seu transporte de volta para o VIF. O veículo 
seria transportado de volta para a plataforma 
de lançamento a 18 de Junho (entre as 
1400UTC e as 1438UTC). 


Os preparativos para o lançamento decorreram 
normalmente sem qualquer adiamento bem 
como todo o processo de abastecimento dos 
dois estágios. 


Com a ignição do estágio Atlas a decorrer sem 
problemas, o veículo abandonou a plataforma 
de lançamento e rapidamente se colocou no 
azimute de voo desejado. A T+im 25s 
(1229UTC) o lançador atingia a velocidade do 
som e dez segundos mais tarde passava pela 
zona de máxima pressão dinâmica sobre a sua 
estrutura. O final da queima do primeiro 
estágio ocorria às 1232UTC (T+4m 75), 
separando-se o estágio Centaur de seguida. 
Este por sua vez entrava em ignição pelas 
1232UTC (T+4m 25s). A separação das duas 
metades da carenagem de protecção ocorria a 
T+4m 45s (1232UTC). Devido à natureza 
militar desta missão, a cobertura deste 
lançamento terminou logo após a separação da 
carenagem de protecção, no entanto e segundo 
o NRO, o satélite foi colocado com sucesso 
em órbita. 
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O misterioso NROL-15 


Nove dias após o lançamento da missão NROL-38, um foguetão Delta-IV Heavy era lançado desde o Cabo Canaveral para colocar 
em órbita um novo satélite militar. Tal como era de esperar, esta missão foi envolta num profundo secretismo não sendo revelado o 
tipo de carga a bordo, dando assim origem a muita especulação. 


A carga da missão NROL-15 


Por William Graham” 
Em 2006 o Instituto Nacional de Investigação e Defesa referiu num relatório 
NSL (National Security Launch Report) que uma das cargas do NRO excedia a 
capacidade máxima de carga do foguetão Delta-IV Heavy. Esta carga não foi 
identificada, porém o documento listava somente três cargas previstas para serem 
lançadas em veículos pesados do EELV: a NROL-26, NROL-15 e NROL-37. 
Devido às utilizações dos motores RS-684A, e como tal da capacidade de carga 
acrescida do veículo D360, foi sugerido que a missão NROL-15 pode ser a 
missão em questão. 


A designação fora de sequência desta missão também levou à especulação de 
que a NROL-15 pode ter sido adiada por muitos anos, e que pode ter sido 
originalmente designada para ser colocada em órbita por um foguetão Titan-IV. 
A missão NROL-15 era o número mais baixo da sequência que ainda não tinha 
sido colocado em órbita, e uma das duas missões com designações abaixo da 
NROL-30 que ainda não havia sido lançada (crê-se que a outra missão, a NROL- 
29, tenha sido entretanto cancelada). A missão NROL-15 foi a 35º missão a ser lançada com uma designação NRO, uma pratica que 
teve início em finais de 1996 quando o NRO começou a reconhecer os seus lançamentos de forma pública. Não é clara a forma 
como estas designações são atribuídas, mas até à data nunca foram 
atribuídas duas designações consecutivas ao mesmo tipo de carga. Os 
lançamentos iniciais seguiram uma sequência normal de numeração, 
porém mais tarde os lançamentos deixaram de ser sequenciais, por 
exemplo em 2011 a missão NROL-49 foi lançada, sendo seguida pela 
missão NROL-66, NROL-27 e NROL-34. 





O lançamento da NROL-15 surge cerca de 11 anos após o lançamento 
da missão NROL-14, um satélite de observação do tipo KH-11, e sete 
anos após o lançamento da missão NROL-16, um satélite de 
observação por radar Lacrosse. Por sua vez, o lançamento da missão 
NROL-16 surgiu muito tarde em comparação com lançamentos 
similares na sua numeração. É pouco usual para uma única missão ser 
lançada mais do que uns poucos de anos do que aquelas que lhes são 
próximas na sequência numérica, apesar de tal não ser a primeira 
ocorrência: a missão NROL-1 não foi lançada até cerca de oito anos 
após a introdução deste sistema de numeração. 


As áreas de exclusão para este lançamento mostram que o lançador se 
dirigiu para Este do Cabo Canaveral, presumivelmente em direcção a 
uma órbita geossincrona. A sua carga seria então provavelmente um 
satélite de inteligência electrónica (ou ELINT) do mesmo tipo dos que 
foram colocados em órbita nas missões NROL-26 e NROL-22. Rumores indicam que estes satélites são designados “Mentor”, porém 
esta designação nunca foi confirmada e caso seja esta designação, provavelmente o NRO já a alterou. Os satélites são também 
designados Advanced Orion. 





A carenagem de protecção que envolvia o satélite ajuda na especulação de que de facto possa ter sido um satélite “Mentor”, com o 
lançador a ser equipado com uma carenagem metálica de três secções, que é essencialmente o mesmo tipo de carenagem que era 
utilizada pelo foguetão Titan-IV. Tem um diâmetro de 5,8 metros e um diâmetro de 19,8 metros, 0,70 metros mais longa do que a 
carenagem de material compósito desenhada para o Delta-IV. A carenagem metálica foi utilizada em três missões anteriores do 
Delta-IV: DSP-24, NROL-26 e NROL-32. A carenagem compósita foi utilizada no lançamento de demonstração, NROL-49. 


? Tradução do original “Delta-IV Heavy launches NROL-15 from Cape Canaveral”, publicado a 29 de Junho de 2012 e disponível 
em http://www .nasaspaceflisht.com/2012/06/delta-iv-heavy-launch-nrol-15-cape-canaveral/. 
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Se o NROL-15 é um satélite Mentor, então será o sexto satélite da série a ser lançado e o terceiro desde 2008. Os satélites Mentor 
representam a terceira geração de satélites ELINT dos Estados Unidos. A primeira geração, Rhyolhte (mais tarde Aquacade), 
consistiu de quatro satélites lançados por foguetões Atlas SLV-3A Agena-D entre 1970 e 1978. 


| FN 





Dois satélites da segunda 
geração, designados “Magnum” 
ou “Orion”, foram colocados em 
órbita pelo vaivém espacial 
OV-103 Discovery: o USA-8 
em 1985 durante a missão STS- 
51IC e o USA-48 em 1989 
durante a missão STS-33. 
Ambos os satélites foram 
propulsionados para a órbita 
geossincrona utilizando 
estágios IUS (IJnertial Upper 
Stage). 





O primeiro satélite Mentor 
(USA-110) foi colocado em 
órbita em Maio de 1995 a bordo 
de um  foguetão Titan 
IV(40ODA, com o segundo 
(USA-139 / NROL-6) a ser 
lançado em Maio de 1998 a 
bordo de um foguetão Titan 
IV(40D)B e o terceiro (USA- 
171 / NROL-19) a ser lançado 
em Setembro de 2003 também a 
bordo de um foguetão Titan 
IV(401D)B. O USA-202 (NROL- 
26) foi o quatro satélite Mentor 
a ser lançado, sendo 
transportado por um foguetão 
Delta-IV Heavy em 2008, 
seguindo-se o NROL-32 (USA- 
223) em 2010. 


A última localização conhecida 
do USA-110 era 127º longitude 
Este, enquanto que o USA-139 
esteve localizado a 44º 
longitude Este durante a maior 
parte do seu tempo operacional, 
deslocando-se | para 14,5º 
longitude Oeste após o 
lançamento do USA-202 em 
2009. A última localização 
conhecida do USA-l71 foi 
95,5º longitude Este. 


Os detalhes sobre a colocação 
dos satélites Mentor são pouco 
claros dado que os satélites 
USA-110 e USA-171 operam 
em áreas onde não existem observadores amadores para os seguir. Dado a falta de observações, o USA-223 está provavelmente 
localizado numa área onde não existem observadores e dado a idade do USA-110, provavelmente o USA-223 foi o seu substituto. O 
NROL-15 pode completar a renovação da constelação ao substituir o USA-171, porém não é inteiramente claro dado que o USA- 
171 é um veículo muito mais novo do que os outros dois. 


Unitad Launch Alilance 


Uma teoria alternativa aponta para que a missão NROL-15 seja um satélite de observação “Misty”. Relatos anteriores apontam para 
que o programa “Misty” tenha sido descontinuado por volta de 2007, porém pode ter sido reactivado desde então, ou se um satélite 
estivesse a ser construído desde então, o NRO pode ter tido a intenção de ainda o utilizar. Os satélites Misty, que se crê serem os 
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maiores e mais caros satélites alguma vez desenvolvidos, são satélites de observação capazes de iludir os radares e aparentemente 
derivam dos KH-11. Dois destes satélites foram colocados em órbita, o USA-53 e o USA-144. O USA-53 foi colocado em órbita 
pelo vaivém espacial OV-104 Atlantis em Março de 1990 durante a missão STS-36 numa órbita com uma inclinação de 62º e uma 
altitude de cerca de 254 km. Quatro dias após a sua colocação em órbita, foi referido que o satélite ter-se-1a desintegrado com cinco 
detritos orbitais a serem catalogados. Permanece pouco claro o facto de os detritos serem engodos deliberados ou se serviram algum 
propósito, tal como coberturas de lentes ópticas. Em Outubro de 1990 o satélite for descoberto em órbita e intacto quando foi 
localizado a uma altitude de 811 km e numa inclinação de 65º. Não voltou a ser observado até 1996 quando um satélite não 
identificado foi encontrado numa órbita a 728 km de altitude e com uma inclinação de 66,2º. O longo período durante o qual o 
satélite não foi observado, foi atribuído às suas características de camuflagem, porém crê-se que o satélite tem de manter uma 
orientação específica, o que permite a sua observação ocasional. Crê-se que o satélite USA-53 foi removido da órbita terrestre, mas 
tal nunca foi confirmado. 


O satélite USA-144 foi lançado em Maio de 1999 a bordo de um foguetão Titan IV(404)B. Tal como o USA-53, o USA-144 largou 
alguns detritos, e depois pareceu manobrar para uma órbita mais elevada com um apogeu de 3.129 km de altitude, perigeu de 2.705 
km de altitude e uma inclinação de 63,4º. Esta órbita pouco usual confundiu os observadores, levando a que fosse identificado como 
um satélite de demonstração tecnológica, parte do aparentemente cancelado Enhanced Imaging System ou Programa 8X, ou mesmo 
como um satélite SDS que havia falhado a sua viagem para a órbita Molniya. Mais tarde determinou-se a partir das suas 
perturbações orbitais que tinha uma densidade muito baixa, sugerindo ser um engodo. A verdadeira carga nunca foi observada, e crê- 
se ter sido o segundo satélite Misty. O seu estado é desconhecido. 


O azimute de lançamento da missão D360 não é consistente com um lançamento Misty, pois os satélites de observação usualmente 
requerem órbitas muito inclinadas (os prévios satélites Misty operam em órbitas com cerca de 65º de inclinação). A missão NROL- 
15 foi lançada para uma órbita com uma inclinação não superior a 28,5º. Alguns observadores acreditam que após abandonar a zona 
de perigo no lançamento, o lançador poderá ter feito uma manobra para aumentar a sua inclinação orbital, permitindo assim o 
lançamento de um satélite Misty enquanto dá a impressão de se dirigir para uma órbita geossíncrona. 


Uma outra teoria acerca da carga da missão NROL-15apontava para que um satélite Misty fosse colocado numa órbita com uma 
inclinação de 28,5º e que posteriormente utilizasse o seu próprio sistema de propulsão para aumentar a inclinação orbital, enquanto 
que o estágio superior do lançador continuaria para a órbita geossincrona com um engodo. Porém, é pouco provável que mesmo com 
as melhorias no motor o Delta-IV Heavy pudesse concretizar alguma destas missões. 


Assim, tendo em conta que o Delta-IV Heavy já lançou satélites Mentor anteriormente, se o NROL-15 é um Mentor não explicaria a 
necessidade de se utilizar uma versão melhorada do motor RS-68. O satélite pode conter melhorias que levaram ao aumento da sua 
massa, ou mesmo ser uma nova variante. Porém, o mais provável é que a modificação do motor seja uma coincidência nesta missão. 


Se o NROL-15 substitui o último dos três originais Mentor, é então pouco provável que haja a necessidade de lançar outro satélite 
até ao final da década. Sendo este o caso, então o NROL-37 pode ser a carga que foi anunciada como sendo muito pesada para o 
Delta-IV Heavy. Dada a idade da série, é bem provável que o NROL-15 seja o último dos Mentor. 


O foguetão Delta-lV 


O segundo veículo lançador do programa EELV (Evolved Expendable Launch 
Vehicle) lançado pela Força Aérea dos Estados Unidos para o 
desenvolvimento de novos foguetões, foi o Delta-4. Este veículo baseia-se 
numa secção central comum CBC (Common Booster Core) a várias versões do 
lançador: Delta-4 Small, Delta-4 Medium, Delta-4 Medium-+(4.2), Delta-4 
Medium+(5.2), Delta-4 Medium-+(5.4) e Delta-4 Heavy (ver diferentes 
características na página seguinte). O desenvolvimento da versão Delta-4 
Small foi entretanto cancelado. 


O Delta-4 Medium é um lançador a dois estágios com um peso bruto de 
249.500 kg, desenvolvendo 295.000 kgf no lançamento. Tem um comprimento 
total de 63,0 metros (incluindo a ogiva de protecção da carga com uma 
diâmetro de 4,0 metros) e um diâmetro de 5,0 metros. É capaz de colocar 
8.600 kg numa órbita a 185 km de altitude com uma inclinação de 28,5º em 
relação ao equador terrestre ou então uma carga de 4.210 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona. 





O Delta-4 Medium-(4.2) é um modelo básico Delta-4 Medium auxiliado por 
dois propulsores laterais a combustível sólido. Tem um peso bruto de 292.732 kg, desenvolvendo 426.570 kgf no lançamento. Tem 
um comprimento total de 66,2 metros (incluindo a ogiva de protecção da carga com uma diâmetro de 4,0 metros) e um diâmetro de 
5,0 metros. É capaz de colocar 11.700 kg numa órbita a 185 km de altitude com uma inclinação de 28,5º em relação ao equador 
terrestre ou então uma carga de 5.845 kg numa órbita de transferência para a órbita geossincrona. Esta foi a primeira versão utilizada 
do Delta-4. 
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Medium Medium+ (4.2) | Medium+ (5.2) | Medium+ (5.4) Heavy 
dg 


laterais o GEM 60 GEM 60 GEM 60 Delta RS-68 
Peso bruto (kg) | - | 33.798,00 33.798,00 33.798,00 226.400,00 


Peso sem combustível 3.849,00 3.849,00 3.849,00 26.760,00 
(kg) 


Fomavácuo (kg [= [| 8E45200 | 8R4S200 | SR45200 | SsTRODO 
D Dimmm [| 0 [ 15 [ i2 [is [o so 
Emersadiram) [= [5 [is [is [os 
Comprimento Cm) [= [| RO [| 50 [o [O as 
OD ko [= [35 [35 [55 [ao 
Dim [= [35 [| d5 | 5 | 36 
DO n9 [0 [9% [90 [00 [2 
[7 Fropolenes [=| Soido | Sólido | Sólido | TOXAM 
DO NSmrs | [IGEMOD | IGEMOO [CEM [| USD + 


Primeiro 
estágio Delta RS-68 Delta RS-68 Delta RS-68 Delta RS-68 Delta RS-68 


CBC Peso bruto (kg) 226.400,00 226.400,00 226.400,00 226.400,00 226.400,00 


24.494,40 24.494,40 24.494,40 24.494,40 24.494,40 
(kg) 


Propolentes LOX/LH, LOX/LH, LOX/LH, LOX/LH, LOX/LH, 


1 (RS-68'?) 1 (RS-68) 1 (RS-68) 1 (RS-68) 1 (RS-68) 


Segundo 
estágio Delta 4-2 Delta 4-2 Delta 4-2 Delta 4-2 Delta 4H-2 


Peso bruto (kg) 24.170,00 24.170,00 24.170,00 24.170,00 30.710,00 


2.850,00 2.850,00 2.850,00 2.850,00 3.490,00 
(kg) 


Domo [o [o [o Do [o 


Propolentes LOX/LH, LOX/LH, LOX/LH, LOX/LH, LOX/LH, 


1 (RL-10B-2'5 | 1 (RL-10B-2) | 1 (RL-10B-2) | 1 (RL-10B-2) 1 (RL-10B-2) 


No 





“ O motor RL-68 é um motor criogénico desenvolvido pela Rocketdyne Propulsion & Power da Boeing Company. É capaz de 
desenvolver 337.807 kgf (vácuo) no lançamento e tem um Tes de 420 s, durante um Tq de 249s. Tem um peso de 6.597 kg e uma 
câmara de combustão. (Ver texto). 

“ O motor RL-10B-2 é um motor criogénico desenvolvido pela Pratt & Whitney e já utilizado no Delta-3. É capaz de desenvolver 
11.226,60 kgf (vácuo) no lançamento e tem um Tes de 465,5 s, durante um Tq de 700s. Tem um diâmetro de 2,1 metros e uma 
câmara de combustão. 
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O Delta-4 Medium+ (5.2) é um modelo básico Delta-4 Medium auxiliado por dois propulsores laterais a combustível sólido, mas 
possuindo uma ogiva de protecção de carga com 5,0 metros de diâmetro. Tem um peso bruto de 292.732 kg, desenvolvendo 426.570 
kgf no lançamento. Tem um comprimento total de 68,0 metros (incluindo a ogiva de protecção da carga) e um diâmetro de 5,0 
metros. É capaz de colocar 10.300 kg numa órbita a 185 km de altitude com uma inclinação de 28,5º em relação ao equador terrestre 
ou então uma carga de 4.640 kg numa órbita de transferência para a órbita geossincrona. 


O Delta-4 Medium+ (5.4) é um modelo semelhante Delta-4 Medium+ (5.2), mas auxiliado por quatro propulsores laterais a 
combustível sólido. Tem um peso bruto de 404.600 kg, desenvolvendo 598.000 kgf no lançamento. Tem um comprimento total de 
68,0 metros (incluindo a ogiva de protecção da carga com 5,0 metros de diâmetro) e um diâmetro de 5,0 metros. É capaz de colocar 
13.600 kg numa órbita a 185 km de altitude com uma inclinação de 28,5º em relação ao equador terrestre ou então uma carga de 
6.565 kg numa órbita de transferência para a órbita geossincrona. 


Finalmente, o Delta-4 Heavy tem um peso bruto de 733.400 kg, desenvolvendo 884.000 kgf no lançamento. Tem um comprimento 
total de 70,7 metros (incluindo a ogiva de protecção da carga com 5,0 metros de diâmetro) e um diâmetro de 5,0 metros. E capaz de 
colocar 25.800 kg numa órbita a 185 km de altitude com uma inclinação de 28,5º em relação ao equador terrestre ou então uma 
carga de 13.130 kg numa órbita de transferência para a órbita geossincrona. 


O CBC é comum a todas as versões do 
Delta-4. Na base deste estágio encontra-se 
a secção do motor RS-68 seguido pelo 
tanque de hidrogénio líquido que ocupa 
dois terços do CBC e que é identificável 
desde o exterior devido à protecção 
térmica exercida por uma cobertura de 
espuma cor de laranja. Entre o tanque de 
hidrogénio líquido e o tanque de oxigénio 
líquido encontra-se o corpo central do 
primeiro estágio e identificável por uma 
banda branca logo acima da protecção do 
tanque de hidrogénio. O tanque de 
oxigénio líquido encontra-se na parte 
superior do primeiro estágio e é também 
identificável por uma cobertura em 
espuma cor de laranja. Como curiosidade 
é de referir que a Boeing tentou pintar a 
cobertura de espuma cor de laranja com a 
cor azul (“Delta Blue”) normalmente 
associada à herança dos lançadores Delta. 
Porém, os resultados não foram muito Madiam 
satisfatórios e decidiu-se não se gastar 
muito tempo nesta pequena questão. No 
entanto no futuro a Boeing irá se debruçar 
sobre esta questão tentando dar aos Delta- 
4 a cor que caracteriza os seus 
antecessores. 











14.2 (6,3) 5,4) 
Medium + 














De forma a obter um impulso adicional durante a fase inicial do voo, os modelos Delta-4 
Medium+ utilizam combinações de dois ou quatro propulsores laterais de combustível sólido. 
Acoplados ao primeiro estágio, estes motores são apresentados pela Alliant Techsystems como 
sendo de terceira geração, os seus motores são fabricados em epóxi-grafite e representam um 
avanço em relação aos propulsores utilizados nos Delta-2 e Delta-3. Estes motores são 
denominados GEM-60 pois têm 60 polegadas de diâmetro (1,52 metros). Estes propulsores têm a 
particularidade de possuir tubeiras que podem ser fixas ou então ser capazes de serem orientadas 
aumentando assim a sua eficiência. 





Delta IV H 


A parte superior do Delta-4 pode variar consoante as versões. Para o delta-4 Medium e Delta-4 
Medium+ (4.2), um adaptador inter-estágio é utilizado para ligar fisicamente o primeiro estágio e o segundo estágio do lançador. As 
restantes duas versões do Delta-4 Medium+ e o Delta-4 Heavy utilizam um inter-estágio semelhante a um cilindro. 
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O segundo estágio do Delta-4 foi utilizado por três vezes no Delta-3, no entanto no seu primeiro voo em 27 de Agosto de 1998” 0 
veículo explodiu antes da ignição do último estágio. Na segunda missão do Delta-3 em 5 de Maio de 1999! o segundo estágio não 
executou uma segunda ignição como estava programado deixando numa órbita inútil o satélite de comunicações Orion-3 (25727 
1999-0244). No terceiro lançamento do Delta-3 a 23 de Agosto de 2000", o estágio superior funcionou sem qualquer problema. 


A versão do segundo estágio utilizado no Delta-4 é quase idêntica á versão utilizada no Delta-3. O motor RL-10B-2, o seu módulo 
de equipamento e o tanque de oxigénio líquido estão colocados na zona inter-estágio durante o lançamento e fica exposta após a 
separação do primeiro estágio, Enquanto que o Delta-4 permanece na plataforma de lançamento, a zona que alberga o tanque de 
hidrogénio líquido do segundo estágio é identificável através da presença de uma banda cor de laranja. No total o estágio transporta 
20.412,00 kg de propolente que permite um funcionamento de aproximadamente 14 minutos através de duas ignições caso se trate 
de uma missão para colocar um satélite em órbita geossincrona. 


O último estágio pode ver o seu diâmetro aumentado para 5 metros caso se trate das versões Medium+ (5.2), Medium+ (5.4) ou 
Heavy. Este aumento de diâmetro tem como objectivo aumentar a capacidade de transporte de propolente. O tanque de oxigénio é 
aumentado em meio metro no seu comprimento e o tanque de hidrogénio passa dos normais 4,0 metros de diâmetro para 5,0 metros 
de diâmetro. O total de combustível é aumentado para 27.216 kg, permitindo assim um aumento de aproximadamente 5 minutos no 
tempo de queima. 
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2 O Delta-3 8930-13.1C (D259) foi lançado às 0117UTC a partir da LC-17B do Cabo Canaveral e transportava o satélite de 
comunicações Galaxy-X (1998-F02). 

é O Delta-3 8930-13.1C (D269) foi lançado às 0100UTC a partir da LC-17B do Cabo Canaveral. 

“O Delta-3 8930 (D280) foi lançado às 1105UTC a partir da LC-17B do Cabo Canaveral e transportava o satélite DM-F3 (26475 
2000-0484). 
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THE FLEXIBLE DELTA IV CONFIGURATIONS 
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O motor RL-10B-2 utilizado no último estágio dos Delta-4, tem a maior tubeira em carbono-carbono extensível. Esta tubeira coloca- 
se em posição após a separação do primeiro estágio. Este motor tem uma vida útil de 3.500 s e pode ser accionado até 15 vezes, 
incluindo os testes no solo. 


Por fim, no topo do foguetão, situa-se a ogiva de protecção e o dispositivo de fixação da carga. As ogivas são fabricadas em 
materiais compósitos e podem ter 4,0 ou 5,0 metros de diâmetro. Pode ainda ser utilizada uma ogiva fabricada em alumínio e já 
utilizada nos foguetões Titan-4. 


Os foguetões Delta-4 são fabricados nas instalações da Boeing em Decatur, Alabama. 


O motor RS-68 representa uma evolução em sistemas de propulsão dos Estados Unidos e é o primeiro motor de combustível líquido 
totalmente desenvolvido neste país desde os SSME que propulsionam os vaivéns espaciais e que foi desenvolvido na década de 70. 
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Desenvolvido entre 1997 e 2002, o RS-68 é o maior motor de hidrogénio líquido disponível em todo o mundo, no entanto o seu 
desenho é extremamente simples e os custos de produção são relativamente baixos. 


Em comparação com os SSME, o tempo de desenvolvimento do RS-68 foi diminuído em metade, o número de peças reduzido em 
80%, o trabalho manual reduzido em 92% e os custos reduzidos num factor de 5. A construção do motor é feita na sua maior parte 
por maquinaria automática. Em vez de se possuir um motor constituído por um grande número de peças, o motor é feito a partir de 
uma peça de metal sólida aumentando assim a sua fiabilidade. 


O motor tem onze componentes principais, incluindo a câmara de combustão, turbo-bombas individuais de oxigénio e hidrogénio 
líquido, suporte de suspensão do motor, mecanismo de injecção, gerador de gás, dissipador de calor e condutas de exaustão e 
combustível. O motor possui uma câmara de combustão arrefecida por regeneração que faz com que o motor funciona num ciclo 
onde uma pequena câmara de combustão faz accionar as turbinas, utilizando de forma eficiente os gases provenientes da turbo- 
bomba de hidrogénio líquido. 


As designações dos foguetões Delta-4 


As diferentes configurações da família de foguetões Delta-4 são definidas utilizando um sistema de códigos que utiliza quatro 
dígitos e uma letra opcional após o quarto dígito. O primeiro dígito designa a configuração básica do veículo, isto é “4” que significa 
o núcleo do lançador composto pelo Delta-4 LOX/LH,. O número de propulsores laterais de combustível sólido GEM-60 é 
designado pelo segundo digito que pode ter os valores de “0”, “2º ou “4º. O terceiro dígito pode ter os valores de “4”, que representa 
um segundo estágio criogénico com um diâmetro de 4,0 metros, ou “5”, que representa um segundo estágio criogénico com um 
diâmetro de 5,0 metros. Finalmente, o quarto dígito representa o terceiro estágio e que pode ter os números “0”, que indica que o 
foguetão não tem terceiro estágio, “3”, que indica a presença de um motor Star-37D / TE-364-3 de propolente sólido, “4”, que indica 
a presença de um motor Star-37D / TE-364-4 de propolente sólido, *5”, que indica a presença de um motor Star-48D / PAM-D de 
propolente sólido”, e “6”, que indica a presença de um motor Star-37FM de propolente sólido. 


Após o quarto dígito podemos ter a letra opcional *“H” que indica a configuração “Heavy” na qual dois CBC laterais suplementam o 
CBC central. 


Ainda podemos ter mais um número no código que é indicativo da carenagem que está a ser utilizada. Para os foguetões Delta-2 este 
número indica o diâmetro da carenagem em pés. Para os foguetões Delta-3 e Delta-4 este número indica o comprimento da 
carenagem em metros. 


As plataformas de lançamento para o Delta-4 


Os foguetões Delta-4 podem ser 
lançador desde Cabo Canaveral, Florida, 
ou desde a Base Aérea de Vandenberg, 
Califórnia. 


No Cabo Canaveral (imagem ao lado) os 
Delta-4 utilizam o SLC-34 (Space 
Launch Complex-34) equipado com duas 
plataformas A e B. O SLC-34 
(pronuncia-se “slick”) foi construído em 
1962 e primeiramente utilizado para o 
lançamento dos foguetões Saturno-I e 
Saturno-IB entre Janeiro de 1963 e 
Outubro de 1968, tendo sido utilizado 
para oito missões do lançador Saturno. 
As operações no SLC-37 terminaram em 
1971. Em 1995 decidiu-se utilizar este 
complexo para o lançamento dos novos 
Delta-4 e iniciou-se uma reconstrução, 
pela empresa Raytheon Engineers & 
Constructors, com a introdução de uma nova torre de serviço e uma plataforma hidráulica de erecção do CBC, bem como zonas de 
armazenamento de hidrogénio e oxigénio líquido e respectivo sistema de abastecimento. 





Os lançamentos desde a Base Aérea de Vandenberg são realizados a partir do misterioso SLC-6 que muitos pensam encontrar-se 
amaldiçoado. Construído em 1966, o complexo viu projectos cancelados, má gestão, lançamentos falhados e magia negra índia. 


15 a É Vo e a 
Muitas vezes esta configuração é referida como estágio superior “0” com um motor PAM-D devido à natureza modular da 
configuração PAM. 
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Em 1966 o que até então era um vale tranquilo na zona Base Aérea de Vandenberg, foi transformado num novo complexo de 
lançamentos espaciais para a Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) e para o seu poderoso Titan-3M. Este lançador teria como 
função colocar em órbita a nova estação espacial militar do Departamento de Defesa americano (DoD), MOL (Manned Orbiting 
Laboratory). A MOL era constituída por uma cápsula Gemini modificada acoplada a uma secção cilíndrica que seria colocada em 
órbita polar para levar a cabo missões de espionagem clandestinas com a duração de um mês. Os prazos de construção da SLC-6 
eram extremamente apertados pois a USAF pretendia levar a cabo o primeiro lançamento em 1968. Para a construção da SLC-6 a 
USAF necessitava de uma área maior na Base de Vandenberg e 20.000 hectares pertencentes à Marinha dos Estados Unidos, e que 
eram adjacentes às novas instalações, foram 
transferidos para a USAF. Ainda mais 15.000 
hectares pertencentes a um rancho 
denominado Sudden Ranch, foram 
expropriados a seus donos. Os preparativos 
para a construção da SLC-6 no Sudden 
Ranch foram iniciados a 12 de Março de 
1966. 


No entanto, e durante os primeiros trabalhos 
de escavação levados a cabo na área onde se 
ria construir a plataforma de lançamento, 
foram descobertos vestígios da antiga 
ocupação dos indios Chumash e segundo 
alguns membros ainda restantes dessa tribo 
foram destruídas algumas sepulturas pondo- 
se a descoberto centenas de ossadas humanas 
e artefactos índios. Primeiros habitantes de 
Vandenberg, a tribo Chumash ocupava toda a 
área na base de um chaparral situado nas 
encostas das Montanhas de Santa Ynez. A 
tribo considerava a construção do novo 
complexo como uma violação de solo 
sagrado e por várias vezes pediram à USAF a 
suspensão dos trabalhos de construção de forma a poderem examinar as ossadas e os artefactos encontrados. A USAF, sob pressão 
imposta pelos prazos a que a Guerra-fria obrigava, recusou suspender as obras de construção do SLC-6. Segundo a lenda, os anciãos 
da tribo Chumash lançaram uma maldição sobre o SLC-6 e sobre tudo o que seria lançado desde a nova plataforma. 





Em meados de 1969 os trabalhos de construção do SLC-6 estavam quase terminados, no entanto o programa do MOL estava 
atrasado e o seu primeiro lançamento havia sido adiado para 1972. Algumas semanas antes da missão Apollo-11, o Presidente 
Richard Nixon acabaria por cancelar todo o programabaseado nos seus custos elevados e numerosos adiamentos. Por outro lado, o 
desenvolvimento de satélites espiões não tripulados havia já atingido muitos dos objectivos a que o MOL se propunha. 


Não havia missão para o SLC-6 que havia custado biliões de dólares e que incluía uma torre de serviço com 32 andares de altura, a 
MST (Mobile Service Tower). O complexo acabaria por ser abandonado. 


No entanto em 1984, o SLC-6 parecia ganhar uma nova vida e de novo para um programa tripulado do DoD. As equipas de 
construção trabalhavam a todo o vapor para preparar o SLC-6 para as missões militares do vaivém espacial. A USAF havia decidido 
reactivar e modificar o SLC-6 de forma a poupar 100 milhões de dólares num programa de modificação da estrutura. Devido à sua 
localização geográfica, rodeado de montanhas e com o Oceano Pacífico mesmo em frente, o SLC-6 era o local ideal para lançar o 
vaivém espacial em missões militares em órbitas polares. 


Os planos da USAF previam que o vaivém espacial fosse montado ao tanque exterior de combustível líquido e aos dois propulsores 
laterais de combustível sólido, no exterior sem qualquer protecção contra os elementos apesar dos protestos da NASA que indicava 
que as medidas de tolerância para tais actividades não seriam respeitadas devido às condições atmosféricas do local. A USAF 
pretendia modificar a MST construída para o MOL enquanto levava a cabo a construção da nova PPF (Payload Processing Facility). 
A PPF seria composta pelo PPR (Payload Preparation Room) e pela PCR (Payload Changeout Room). Guindastes instalados em 
ambas as estruturas levantariam os diferentes componentes do vaivém espacial, que seriam montados numa plataforma móvel. De 
salientar que os primeiros varvéns montados no interior do VAB (Vehicle Assembly Building) no KSC mostraram que a preocupação 
da NASA acerca dos limites de tolerância para estas operações, tinha razão de ser. As especificações impostas pela USAF nem se 
aproximavam dos valores precisos que eram necessários para estas operações, e o pior era que a USAF planeava montar os 
diferentes componentes do vaivém ao ar livre e sem qualquer protecção contra o imprevisível tempo de Vandenberg. 


Em última análise a USAF foi obrigada a concordar com os limites impostos pela NASA e então decidiu-se pela construção do SAB 
(Shuttle Assembly Building) orçamentado em 40 milhões de dólares. Um abrigo móvel foi adicionado aos planos de reconstrução do 
SLC-6 e o preço original acabou por duplicar para 79,5 milhões de dólares. 
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Infelizmente esta era a ponta do iceberg dos problemas que afligiam o SLC-6. A zona onde o complexo está localizado é uma das 
áreas onde a probabilidade de ocorrência de nevoeiro é a mais elevada nos Estados Unidos. A previsão de formação de gelo no 
tanque exterior de combustível líquido é muito mais elevada do que nos piores meses de inverno na Florida e em consequência disso 
a USAF decidiu construir duas estruturas de cimento contendo condutas de ar quente dirigidas para o tanque de combustível e que os 
engenheiros esperavam evitar a formação de gelo no tanque. Após terem sido gastos mais de 13 milhões de dólares em todo o 
sistema para evitar a formação de gelo sobre o tanque de combustível, a USAF admitiu que não teria a certeza que o sistema iria 
impedir a formação de gelo. 


A data de lançamento da primeira missão militar desde a SLC-6 foi adiada de 1984 para 1985 e posteriormente para 1986. O 
complexo estava coberto de problemas, uns não muito graves, mas outros tão sérios que a hipótese de o vaivém espacial explodir no 
lançamento e destruir todas as instalações era real. Testemunhos posteriores no Congresso dos Estados Unidos vieram a revelar que 
mais de oito mil soldagens na plataforma de lançamento se encontravam de tal forma deficientes que não aguentariam o lançamento 
do vaivém, tendo sido encontradas tubagens quebradas e deliberadamente cortadas, e válvulas críticas encontravam-se entupidas 
com desperdícios. Investigações levadas a cabo pela USAF mostraram que as soldagens defeituosas haviam passado despercebidas 
por mais de um ano e que não existia qualquer controlo de qualidade sobre o trabalho realizado. Muitos previam que só se iria 
assistir a um lançamento do vaivém desde Vandenberg, porque a plataforma íria colapsar durante o lançamento. Uma reportagem 
levada a cabo em 1984 pela NBC, previa que existia uma hipótese em cinco de que o vaivém espacial iria explodir durante um 
lançamento desde a Base Aérea de Vandenberg. Fora ainda determinado que o hidrogénio gasoso ficaria aprisionado nas condutas 
destinadas a afastar os produtos da combustão dos motores principais do vaivém durante o lançamento no caso de uma abortagem na 
plataforma. As condutas eram as mesmas utilizadas para o Titan-3M e estendiam-se até ao sopé das montanhas adjacentes. Porém, 
os construtores do novo SLC-6 não tiveram em conta que o Titan-3M não utilizava o hidrogénio como combustível. Assim, a 
detonação acidental do hidrogénio após a abortagem na plataforma poderia destruir tanto o vaivém espacial como a própria 
plataforma. Além do mais, a plataforma de apoio do vaivém espacial foi considerada muito rígida e não o suficiente flexível. Em 
resultado as forças resultantes dos motores principais do varvém poderiam danificar gravemente as asas do veículo. 


Apesar de todas estas questões e sérios problemas, a USAF decidiu seguir em frente com a utilização do SLC-6 e em princípios de 
1985 era anunciado que os trabalhos de construção do complexo haviam terminado com a colocação do equipamento de suporte no 
solo e com as verificações finais às instalações. A 15 de Outubro de 1985 o Presidente Ronald Reagan anunciava mais um passo 
importante no tão bem sucedido programa do vaivém espacial, o VSSLLC (Vandenberg Space Shuttle Launch and Landing 
Complex) encontrava-se pronto a ser utilizado. 


A missão STS-624A, prevista para 20 de Março de 1986 e depois adiada para Julho de 1986, seria a primeira a ser lançada desde 
Vandenberg. O vaivém espacial Discovery seria tripulado por Robert Laurel Crippen (Comandante), Guy Spence Gardner, Jr. 
(Piloto), Richard Michael Mullane (Especialista de Voo 1), Jerry Lynn Ross (Especialista de Voo 2), Dale Alan Gardner 
(Especialista de Voo 3), Edward “Pete” Aldridge (Especialista de Carga) e John Brett Watterson (Especialista de Carga). 
Curiosamente Robert Crippen foi pela primeira vez seleccionado para astronauta enquanto membro do corpo de astronautas da 
USAF escolhidos para tripular o MOL. 


Os trabalhos de preparação do SLC-6 continuavam e os vaivéns 1am completando as suas missões com sucesso até 28 de Janeiro de 
1986 dia em que o Challenger é destruído nos céus da Florida e os voos espaciais são suspensos por quase três anos. Em vez de levar 
a cabo as reparações necessárias no SLC-6, e que atingiam biliões de dólares, a USAF desiste mais uma vez do voo espacial 
tripulado e sobre o véu da segurança as operações do vaivém espacial a partir de Vandenberg são abandonadas. 


A 26 de Dezembro de 1989, o Secretário da Força Aérea dos Estados Unidos, Edward “Pete” Aldridge (em tempos membro da 
primeira missão do vaivém a ser lançada desde a SLC-6), dá a machadada final no programa de lançamento do vaivém a partir de 
Vandenberg. Até então o SLC-6 havia custado mais de 8 biliões de dólares sem nunca ver um lançamento espacial. 


Em princípios dos anos 90 a USAF concedeu um novo contrato para modificar o 
SLC-6 de forma a ser utilizado por um novo lançador, o potente Titan-4/Centaur, que 
era visto como um substituto do vaivém para as cargas militares secretas. Foram 
então atribuídos mais de 300 milhões de dólares para a reconversão do SLC-6 para 
que fosse utilizado para o lançamento dos maiores e mais dispendiosos satélites 
espiões dos Estados Unidos. Porém, a 22 de Março de 1991, a USAF mudava de 
ideias e terminava os planos de reconversão do SLC-6 dizendo que não havia 
suficientes requerimentos para lançar o Titan-4/Centaur desde a Base de Vandenberg 
e justificar a reconversão do complexo. O SLC-6 era novamente abandonado. 


Em 1994 uma nova oportunidade surgia para o complexo. A USAF decidia ceder as 
suas instalações à Lockheed Martin como local de lançamento da nova família de 
foguetões LLV (Lockheed Launch Vehicles) Athena. Investindo milhões na 
recuperação do complexo, vítima de uma década de abandono, a Lockheed Martin 
conseguiria algo que a USAF nunca conseguira, lançar um foguetão desde o SLC-6. 
O lançamento dava-se às 2230UTC do dia 15 de Agosto de 1995 e o LLV-1 levava a 
bordo o satélite Gemstar-1/Vitasat-1, tendo como destino a órbita polar. Os festejos 
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iniciais do lançamento depressa se transformaram numa situação de emergência quando aos três minutos de voo o LLV-1 começou a 
ficar descontrolado e inverteu a sua direcção dirigindo-se para o SLC-6. Os controladores do voo acabariam por accionar o 
mecanismo de destruição do veículo poucos segundos depois. 


As causas do acidente foram determinadas e o veículo teve de ser redesenhado antes de se permitir o lançamento do próximo satélite 
que pertencia a NASA. O satélite Lewis (24909 1997-044A) acabaria por ser o primeiro satélite a ser colocado em órbita desde o 
complexo SLC-6 no dia 23 de Agosto de 1997 (0651:01UTC) por um foguetão LMLV-1 (Lockheed Martin Lauch Vehicle-1). 


A maldição do SLC-6 parecia ter terminado, pelo menos até ao dia em que o satélite Lewis ficou descontrolado em órbita terrestre 
(27 de Agosto) e gastando todo o seu combustível de manobra. Após um mês de tentativas para controlar o satélite, o Lewis 
reentrava na atmosfera terrestre no dia 28 de Setembro de 1997 sobre o Oceano Atlântico e junto da costa da Antárctica. 


O próximo lançamento desde o SLC-6 teria lugar a 27 de Abril de 1999. O lançamento deu-se às 1822:01UTC e tudo parecia correr 
bem com o foguetão Athena-2 (LM-005) até à altura em que as estações de rasteio colocadas na Antárctica e em África não 
conseguiram captar os sinais do satélite Ikonos-1. O satélite teria sido provavelmente destruído enquanto caia na atmosfera terrestre 
sobre o Pacífico Sul e nunca tendo atingido a órbita terrestre. A ogiva de protecção do Athena-2 não se separou do último estágio do 
lançador tendo aumentado o atrito na atmosfera e impedido o veículo de atingir a velocidade suficiente para entrar em órbita. 


Mais tarde do complexo seria modificado para ser utilizado pela família de lançadores Delta-IV. Numa fase inicial o complexo só 
podia ser utilizado pelas versões mais leves do lançador, mas após serem realizados dois lançamentos em Junho e Novembro de 
2006, e com a necessidade de se colocar em órbita novos satélites espiões pesados, foi dada a aprovação a 1 de Dezembro de 2006 
para uma modificação estrutural de forma a suportar o lançamento da versão Heavy. Os trabalhos iniciais de projecto e análise 
prolongaram-se até Julho de 2007 e a fase seguinte (construção, montagem e instalação do equipamento) decorreu de Março de 2007 
a Julho de 2010. As modificações no complexo implicaram a instalação de mais de 835 partes e as alterações específicas incluíram a 
instalação de estruturas em forma de caixa (os denominados TSM — Tail Service Masts) para encaminhar energia, gases, e condutas 
de hidrogénio e oxigénio líquido para a parte inferior do foguetão; melhoramentos no sistema de fornecimento de hélio e azoto 
gasoso, além de melhorias nos sistemas de alimentação para o Delta-IV Heavy; modificações na sala dos sistemas pneumáticos; 
melhoria da unidade do sistema de ar condicionado e das condutas do sistema de controlo ambiental para o lançador; o braço 
umbilical inferior da plataforma de lançamento foi equipado com novos sistemas umbilicais para os propulsores laterais; adição de 
uma extensão ao braço umbilical superior para fornecer ar condicionado à carenagem de protecção e à carga no seu interior; 
ajustamento das plataformas de acesso no interior da torre móvel de serviço; instalação de um sistema suplente de fornecimento de 
energia ao equipamento de suporte extra no solo; a plataforma foi equipada com água para arrefecimento e ignitores de hidrogénio 
para os motores dos propulsores laterais; e a adição de um tanque de armazenamento de oxigénio auxiliar para proporcionar à equipa 
de lançamento a capacidade para várias contagens decrescentes sem haver a necessidade de restabelecer as reservas. 


A missão NROL-15 


O perfil da missão NROL-15 foi classificado, no entanto os eventos iniciais do voo seguem um padrão que é típico ao das missões 
lançadas pelo Delta-IV Heavy. Com a contagem decrescente a T-5,5s dá-se a ignição dos motores RS-68A dos três CCB e o 
lançador abandona a plataforma T-Os. Nesta altura o foguetão Delta-IV Heavy (D360) iniciava a sua ascensão orbital dirigindo-se 
para Este sobre o Oceano Atlântico. A cerca de 50 segundos de voo o CCB central diminuia a sua potência e o lançador atingia a 
área de máxima pressão dinâmica, atingindo uma velocidade supersónica logo de seguida. 


A T+2m 30s o foguetão executava uma manobra de rotação, nivelando os três CCB. A T+3m 50s os CCB laterais começavam a 
diminuir a potência, terminando a sua queima a T+4m 5s e separando-se a T+4m 8s. A T+4m 9s o CCB central aumentava de novo a 
sua potência. O motor diminuiria a de novo a sua potência 70 segundos mais tarde em preparação para o final da sua queima a T+5m 
33s. A separação do estágio superior teria lugar a T+5m 40s. Após a separação o veículo entrava numa fase não propulsionada 
durante 13,5 segundos e durante este tempo dava-se a extensão do escape do motor do estágio superior. Com o escape em posição 
dava-se então a ignição do motor RL10. A separação da carenagem de protecção ocorria dez segundos mais tarde. 


A primeira queima do segundo estágio deverá ter tido uma duração de sete minutos, colocando a carga numa órbita inicial. Se a 
carga for destinada para a órbita geossincrona, o segundo estágio terá feito uma segunda queima cerca de 7m 40s mais tarde, tendo 
uma duração de oito minutos. Esta queima terá colocado a carga numa órbita de transferência. Ter-se-á seguido uma fase não 
propulsionada de cinco horas, permitindo que o conjunto atingisse o apogeu antes de executar uma terceira e última queima com 
uma duração de cerca de 3m 45s para elevar o perigeu para a órbita geossincrona. 


Um lançamento para uma órbita terrestre mais inclinada iria provavelmente necessitar de duas ou três queimas do segundo estágio, 
sendo a primeira similar à primeira queima para a órbita geossincrona, enquanto que a segunda e a terceira iriam servir para elevar o 
apogeu, o perigeu e de forma particular a inclinação orbital. 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Fevereiro e Março de 2012. Por debaixo de cada 
satélite está referida uma sequência de quatro números que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), 
a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram fornecidos pelo Space 
Track e são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Órbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação 
Local Peso (kg) 
04 Mai. 1842:00 2012-019A 38254 AEHF-2 
Cabo Canaveral, SLC-41 
Parâmetros orbitais não revelados 
06 Mai. 0710:05 2012-0204 38256 TH-1B Tianhui-lB 
Jiuquan, LC43 603 
(507 /484/97,37/94,52) 
10 Mai. 0706:05 2012-021A 38257  YG-14 Yaogan Weixing-14 
Taiyuan, LC9 
(476 / 470 /97,25 / 94,06) 
38258 TT-1 Tiantuo-l 
9,3 
(470 / 463 /97,25 /93,93) 
15 Mai. 0301:23 2012-022A 38291 Soyuz TMA-04M 


Baikonur, LC1 PU-5 7220 
(403 /402/51,64/92,62) 
15 Mai. 2133 2012-0234 38331 JCSAT-13 


CSG Kourou, ELA3 4.528 
(35800 / 35774 / 0,06 / 1436,13) 
38332 Vinasat-2 
2.964 
(35797 /35777/0,04/ 1436,12) 
17 Mai. 1405 2012-0244 38335 Cosmos 2480 
GIK-1 Plesetsk, LC16/2 
(255 /199/ 81,36 / 89,04) 
17 Mai. 1939 2012-0254 38337  Shizuku (GCOM-WI1) 
Tanegashima, Yoshinobu LP1 1.880 
(704 /701/98,2/98,83) 
38338  Arirang-3 (Kompsat-3) 


800 
(696 / 680 / 98,13 /98,53) 
38339 SDS-4 
50 
(674 /662/98,18/97,96) 
38340 Horyu-2 
7 


(670 /652/98,18/97,96) 
17 Mai. 1912:14 2012-0264 38342 Nimig-6 
Baikonur, LC81 PU-24 4.745 
(35806 / 35768 /0,01/ 1436,11) 
22 Mai. 0744:38 2012-027A 38348 Dragon COTS-2+ 
Cabo Canaveral AFS, SLC-40 
(406 /392/51,64/92,54) — Regressou à Terra a 31 de Maio de 2012 
2012-027B 38349 Celestis-ll] 
(160/139/51,65/ 87,48) — Reentrou a 27 de Junho de 2012 
26 Mai. 1556:04 2012-028A 38352 ZX-2A Zhongxing-2A 
Xichang, LC2 5.320 
(35791 /35783/0,08/1436,1) 
29 Mai. 0731:05 2012-0294 
Taiyuan, LC9 
(1207 /1201/100,13/109,51) 
01 Jun. 0522:59 2012-0304 38356 Intelsat-19 
Oc. Pacífico, Odyssey 5.600 
(35827 /35810/0,08/1437,74) 


38354 YG-15 Yaogan Weixing-15 
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Lançador 


Atlas-V/531 (AV-031) 


CZ-2D Chang Zheng-2D (Y 17) 


CZ-4B Chang Zheng-4B 


11451 1U-FG Soyuz-FG (JI15000-041) 


Ariane-SECA (VA206/L562) 


114511U Soyuz-U (229) 


H-24/202 (F21) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93529/99530) 


Falcon-9 v1.0 (F-3) 


CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y 17) 


CZ-4C Chang Zheng-4C (Y10) 


Zenit-3SL/DM-SL (Zenit-2S No. SL33/32J1) 
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16 Jun. 1037:25 2012-0324 
E aa LC43 921, 








315 20120344 38528 
Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 


etros orbitais não revelados 














Parân 
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Outros Objectos Catalogados 


A tabela indica os objectos catalogados em órbita no mês de Junho de 2012. 


Em Órbita 


Local de Lançamento 


Xichang, LC2 
Taiyuan, LC9 


Zenit-3SL/DM-SL (Zenit-2S No. SL33/32J1) Oc. Pacífico, Odyssey 
L-1011 Stargazer Pegasus-XL (M48) 'Dalton' Kwagjalem, Reagan Test Site, RW06/24 


Vandenberg AFB, PALC2-4 


Vandenberg AFB, PALC2-4 
Jiuquan, LC43 912 


Data Lançamento Des. Int. NORAD Designação Veículo Lançador 

26 Maio 2012-028B 38353 H-18 (Y17) CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y 17) 
29 Maio 2012-029B 38355 L-14 (Y10) CZ-4C Chang Zheng-4C (Y10) 

01 Junho 2012-030B 38357 Blok DM-SL (32L) 

13 Junho 2012-031B 38359 Pegasus 3º estágio 

03 Abril 1965-027BM 38360 (Destroço) OPS 4682 SLV-3 Atlas Agena-D (7401) 

São catalogados 100 objectos resultantes da desintegração do satélite OPS 4682 

03 Abril 1965-027FR 38460 (Destroço) OPS 4682 SLV-3 Atlas Agena-D (7401) 

16 Junho 2012-032B 38462 L-84 (Y9) CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 
16 Junho 2012-032C 38463 (Destroço) CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 
16 Junho 2012-032D 38464 (Destroço) CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 
16 Junho 2012-032F 38465 (Destroço) CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 
16 Junho 2012-032F 38467 (Destroço) CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 


Jiuquan, LC43 912 
Jiuquan, LC43 912 
Jiuquan, LC43 912 
Jiuquan, LC43 912 


14 Setembro 1997-051Z2V 38768 (Destroço) Iridum-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
São catalogados 10 objectos resultantes da colisão do satélite Iridium-33 com o satélite Cosmos 2251 
14 Setembro 1997-051AAE 38477 (Destroço) Iridum-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 


16 Junho 1993-0360BTN 38478 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135601) 
São catalogados 10 objectos resultantes da colisão do satélite Iridium-33 com o satélite Cosmos 2251 

16 Junho 1993-036BTX 38488 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135601) 
10 Maio 1999-025ERX 38489 (Destroço) Fenyun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 


São catalogados 30 objectos resultantes da desintegração do satélite FY-1C Fenyun-1C num teste ASAT 

10 Maio 1999-025ETE - 38519 (Destroço) Fenyun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
16 Junho 2012-0326 38520 (Destroço) CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 
28 Setembro 1963-0380 38521 (Destroço) Thor Ablestar (375 AB013) 
28 Setembro 1963-038R 38522 (Destroço) Transit SBN-1 Thor Ablestar (375 ABO13) 
28 Janeiro 1966-005N 38523 (Destroço) Transit-11 Scout-A (S142€) 

13 Dezembro 1964-083N 38524 (Destroço) Transit SE-S Thor Ablestar (427 ABOI17) 
13 Dezembro 1964-083P 38525 (Destroço) Transit SE-S Thor Ablestar (427 ABO17) 
13 Dezembro 1964-0830 38526 (Destroço) Transit SE-S Thor Ablestar (427 ABOI17) 
13 Dezembro 1964-083R 38527 (Destroço) Transit SE-S Thor Ablestar (427 ABOI17) 
29 Junho 2012-034B 38528 2º estágio Delta-IV Heavy (D360) 
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GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GNIIP Plesetsk, LC132/1 


GNIIP Plesetsk, LC132/1 
Taiyuan, LC7 


Taiyuan, LC7 

Jiuquan, LC43 912 

Vandenberg AFB, 75-1-1 
Vandenberg AFB, 75-1-1 
Vandenberg AFB, PALC-D 
Vandenberg AFB, 75-1-2 
Vandenberg AFB, 75-1-2 
Vandenberg AFB, 75-1-2 
Vandenberg AFB, 75-1-2 

Cabo Canaveral AFB, SLC-37B 
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Regressos / Reentradas 
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A tabela indica os satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram no mês de Junho de 2012. Estas informações são cedidas pelo Space Track. Ree: reentrou na atmosfera terrestre; 
Reg: regressou após a missão. 


Data 


01 Jun. 
01 Jun. 
03 Jun. 
04 Jun. 
05 Jun. 
07 Jun. 
07 Jun. 
07 Jun. 
07 Jun. 
08 Jun. 
09 Jun. 
10 Jun. 
10 Jun. 
14 Jun. 
14 Jun. 
14 Jun. 
14 Jun. 
16 Jun. 
18 Jun. 
18 Jun. 
18 Jun. 
18 Jun. 
18 Jun. 
18 Jun. 
18 Jun. 
19 Jun. 
20 Jun. 
20 Jun. 
20 Jun. 
22 Jun. 
22 Jun. 
22 Jun. 
22 Jun. 
22 Jun. 
27 Jun. 


Status 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


Des. Int. 
1993-036SH 
2012-001F 
2003-0090 
2001-049C E 
1972-058JL 
1999-057GA 
1993-036JA 
1993-036ME 
2012-0270 
1992-093HV 
2012-027D 
2000-057G 
1993-036ATQ 
1999-025CZL 
1993-036SJ 
1997-051)M 
1997-051VX 
1999-025CSP 
1999-025€CYC 
1993-036ACK 
1998-017D 
2012-0320 
2012-032D 
2012-032 F 
2012-0326 
1999-025DXE 
1999-025CYJ 
1997-051TV 
1999-025DTS 
1974-044B 
1993-014AT 
1999-025CLJ 
1994-074R 
1999-025DKF 
2012-027B 


NORAD Designação 


34440 
38319 
27700 
27134 
L7I27 
26288 
34039 
34284 
38350 
LUSO 
38351 
26551 
35842 
32367 
34441 
34595 
36393 
32145 
32335 
34865 
37576 
38463 
38464 
38467 
38520 
36277 
32341 
35912 
36193 
07338 
28966 
31907 
36848 
35103 
38349 
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(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 

Ultimo estágio 
(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Dragon-C2+ 
(Destroço) 

(Destroço) Dragon-C2+ 
(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) SPOT-4 
(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Fengyun-1C 
S3 

(Destroço) 

(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Resurs-O1 (3) 
(Destroço) Fengyun-1C 
Celestis-11 


Lançador 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 


CZ-4B Chang Zheng-4B (Y26) 09 Janeiro 
H-24/2024 (5F) 28 Março 
PSLV-C3 22 Outubro 
Delta-0900 (574/D89) 23 Julho 
CZ-4B Chang Zheng-4B (Y1) 14 Outubro 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 


Falcon-9 v1.0 (F-3) 22 Maio 
11K77 Zemt-2 (67033306) 25 Dezembro 
Falcon-9 v1.0 (F-3) 22 Maio 


15418 Dnepr (4508752403) 26 Setembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
Ariane-40 (V 107/1477) 24 Março 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 16 Junho 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 16 Junho 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 16 Junho 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 16 Junho 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
11K65M Kosmos-3M (53714165) 18 Junho 


15Zh58 Start-1 25 Março 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
11K77 Zemt-2 (51057902) 04 Novembro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
Falcon-9 v1.0 (F-3) 22 Maio 


Data Lançamento Local Lançamento 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Taiyuan, LC9 

Tanegashima, Yoshinobu LP1 
Satish Dawan, Ilha de Sriharikota 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
Taiyuan, LC7 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Cabo Canaveral AFS, SLC-40 
GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 
Cabo Canaveral AFS, SLC-40 
GIK-5 Baikonur, LC109/95 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Taiyuan, LC] 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC] 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
CSG Kourou, ELA? 

Jiuquan, LC43 912 

Jiuquan, LC43 912 

Jiuquan, LC43 912 

Jiuquan, LC43 912 

Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC] 

GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
Taiyuan, LC] 

NIIP-53 Plesetsk, LC132/2 
GNIIP Plesetsk, LC158 
Taiyuan, LC] 

GIK-5 Baikonur LC45/1 
Taiyuan, LC] 

Cabo Canaveral AFS, SLC-40 


D. Órbita 
6925 
144 
3355 
3878 
14562 
4620 
6931 
6931 
16 
7105 
18 
4275 
6934 
4784 
6938 
5387 
5387 
4786 
4788 
6942 
5200 
2 

2 

2 

2 
4789 
4790 
5393 
4790 
13884 
7029 
4792, 
6440 
4793 
36 
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28 Jun. Ree. 2012-032B 38462 L-84(Y9) CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 16 Junho Jiuquan, LC43 912 12 
29 Jun. Reg. 2012-0324 38461 . SZ-9 Shenzhou-9 CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y9) 16 Junho Jiuquan, LC43 912 13 
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Lançamentos orbitais previstos para Julho e Agosto de 2012 


Dia (UTC) Lançador 
Julho 


5 (2136UTC) | Ariane-SECA (VA207) 


9 (1838 :30UTC) 8K82KM Proton-M/Briz-M (93530/99531) 
15 (0240:03) | 11AS1IU-FG Soyuz-FG (042) 


21(0206:18)  H-2B (F3) 


22 (0641:39UTC)11AS11U-FG Soyuz-FG/Fregat (B15000-033/1019) 


25 (1543:04UTC)CZ-3C Chang Zheng-3C 


28 (0135:34UTC)Rokot/Briz-KM (4926391835/72515) 


Agosto 
1 (1935:15SUTC) 11A4511U Soyuz-U (134) 


2 (0700:00UTC) Atlas-V/401 (AV-033) 'Roste' 


2 QISOUTC) Ariane-SECA (VA208) 

6 (193]IUTC) 8K82KM Proton-M/Briz-M (93531/99532) 
16 PSLV-C21 

17 (05S2UTC)  Zemt-3SLB/DM-SL (33J1 


23 (O808UTC) — Atlas-V/401 (AV-032) 


23 (0857UTC) 8K82KM Proton-M/Briz-M (93526/99528) 


29 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y15) 
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Carga 


Jupiter-1/EchoStar-177 
MSG-3 


SES-5 
Soyuz TMA-05M 


HTV-3 Kounotori-3 
Raiko 

We Wish 

Niwaka (FITSat-1) 
F-1 CubesSat 
TechEdSat 


Kanopus-V n.º IL 

BKA 

MKA-PNI (Zond-PP) 

EV-1 exactView 1 (ADS-1B) 
TET- 


TL-1 Tianhian-1 (03) 
Gonets-M n.º 13L 


Gonets-M n.º 14L 
Rodnik 


Local 


CSG Kourou, ELA3 


Baikonur, LC81 PU-24 
Baikonur, LC1 PU-5 


Tanegashima, Yoshinobu LP2 


Baikonur LC31 PU-6 


Xichang, LC2 


GIK-1 Plesetsk, LC133/3 


MIR (Yubeleny-2: Mikhail Reshetnev) 


Progress M-16M 


NRO L-36 (NOSS-3 64) 
NOSS-3 6B 

Aeneas, CINEMA-1 
CSSWE, CXBN, CP-5 
Intelsat-20 

Hylas-2 


Telkom-3 
Express-MD-2 


SPOT-6 
PROITERES 


Intelsat-21 
RBSP-1, RBSP-2 
Intelsat-23 


Compass-M2 
Compass-M4 


Baikonur, LC1 PU-5 


Vandenberg AFB, SLC-3E 


CSG Kourou, ELA3 


Baikonur, LC81 PU-24 


Satish Dawan, I. Sriharikota 


Oc. Pacífico, Odyssey 
Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
Baikonur, LC81 PU-24 


Xichang, LC2 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


Yuri Ivanovich Malenchenko (5) Sunita 
Lyn Williams (2) 
Akihiko Hoshide (2) 
Soyuz TMA-05M 


114511U-FG Soyuz-FG 
Baikonur, LC1 PU-5 
15 Julho, 2012 
Roman Yuriyevich Romanenko 


Chris Austin Hadfield 
Thomas Henry Marshburn 


Oleg Viktorovitch Novitsky (1) 
Yevgeni Igorevich Tarelkim (1) 
Kevin Anthony Ford (2) 


Soyuz TMA-06M 
114511U-FG Soyuz-FG 
Baikonur, LC1 PU-5 
15 Outubro, 2012 
Pavel Vladimirovich Vinogradov 


Alexander Alexandrovich Misurkin 
Christopher John Cassidy 





05 de Dezembro de 2012 Soyuz TMA-07M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Roman Yuriyevich Romanenko (2); Chris Austin Hadfield (3); Thomas Henry Marshburn (1) 
Fyodor Nikolayevich Yurchikhim; Luca Salvo Parmitano; Karen Lulean Nyberg 


2 de Abril de 2013 Soyuz TMA-08M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Pavel Vladimirovich Vinogradov (3); Alexander Alexandrovich Misurkin (1); Christopher John Cassidy (2) 
Oleg Valeriyevich Kotov; Sergey Nikolayevich Ryazansky; Michael Scott Hopkins 


2? de Maio de 2013 Soyuz TMA-09M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 


Fyodor Nikolayevich Yurchikhim (4); Luca Salvo Parmitano (1); Karen Lulean Nyberg (2) 
Mikhail Vladislavovich Tyurin; Richard Alan Mastracchio; Koichi Wakata 
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22 de Setembro de 2013 Soyuz TMA-10M 114511U-FG Soyuz-FG 
Oleg Valeriyevich Kotov (3); Sergey Nikolayevich Ryazansky (1); Michael Scott Hopkins (1) 
Alexander Vikentyevich Skvortsov; Oleg Germanovich Artemyev; Steven Ray Swanson 


22? de Novembro de 2013 Soyuz TMA-11M 114511U-FG Soyuz-FG 
Mikhail Vladislavovich Tyurin (3); Richard Alan Mastracchio (4); Koichi Wakata (4) 
Cosmonauta Russo; Alexander Gerst; Gregory Reid Wiseman 


22 de ?? de 2013 Shenzhou-10 CZ-2F Chang Zheng-2F (Y10) 
EQ DRA da 

Dr E 

22 de Março de 2014 Soyuz TMA-12M 114511U-FG Soyuz-FG 


Alexander Vikentyevich Skvortsov (2); Oleg Germanovich Artemyev (1); Steven Ray Swanson (3) 
Dmitri Yurievich Kondratyev; Elena Olegovna Serova (1); Astronauta dos EUA 


2? de Maio de 2014 Soyuz TMA-13M 114511U-FG Soyuz-FG 
Cosmonauta Russo; Alexander Gerst (1); Gregory Reid Wiseman (1) 


22 de Setembro de 2014 Soyuz TMA-14M 114511U-FG Soyuz-FG 
Dmitri Yurievich Kondratyev (2); Elena Olegovna Serova (1); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta Russo; Astronauta EUA; Astronauta EUA 


22? de Novembro de 2014 Soyuz TMA-15M 114511U-FG Soyuz-FG 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (º?); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da ESA (2); Astronauta dos EUA 


22 de Março de 2015 Soyuz TMA-16M 114511U-FG Soyuz-FG 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22? de Maio de 2015 Soyuz TMA-17M 11A511U-FG Soyuz-FG 
Cosmonauta russo; Samantha Cristoforetti (1) (2); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (2); Astronauta dos EUA 


22 de Setembro de 2015 Soyuz TMA-18M 114511U-FG Soyuz-FG 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22 de Novembro de 2015 Soyuz TMA-19M 11A511U-FG Soyuz-FG 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (º?); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da ESA (2); Astronauta dos EUA 


22 de Março de 2016 Soyuz TMA-20M 114511U-FG Soyuz-FG 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


2? de Maio de 2016 Soyuz TMA-21M 114511U-FG Soyuz-FG 


Cosmonauta russo; Thomas Pesquet (1) (2); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (2); Astronauta dos EUA 
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Futuras Expedições na ISS 





A Expedição 32 é composta por Gennadi Padalka (Comandante — Rússia), Sergei Revin (Engenheiro de Voo — Rússia), Joseph 
Acaba (Engenheiro de Voo — EUA), Yuri Malenchenko (Engenheiro de Voo — Rússia), Sunita Williams (Engenheiro de Voo — 
EUA) e Akihiko Hoshide (Engenheiro de Voo — Japão), sendo estes três últimos lançados a 15 de Julho de 2012 a bordo da Soyuz 
TMA-05M. 


A Expedição 33 será composta por Sunita Williams (Comandante — EUA), Yuri Malenchenko (Engenheiro de Voo — Rússia), 
Akihiko Hoshide (Engenheiro de Voo — Japão), Oleg Novitsky (Engenheiro de Voo — Rússia), Yevgeni Tarelkm (Engenheiro de 
Voo — Rússia) e Kevin Ford (Engenheiro de Voo — EUA), sendo estes três últimos lançados a 15 de Outubro de 2012 a bordo da 
Soyuz TMA-06M. 
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A Expedição 34 será composta por Kevin Ford (Comandante — EUA), Oleg Novitsky (Engenheiro de Voo — Rússia), Yevgemi 
Tarelkin (Engenheiro de Voo — Rússia), Roman Romanenko (Engenheiro de Voo — Rússia), Chris Hadfield (Engenheiro de Voo — 
Canadá) e Thomas Marshburn (Engenheiro de Voo — EUA), sendo estes três últimos lançados a 5 de Dezembro de 2012 a bordo da 
Soyuz TMA-07M. 


A Expedição 35 será composta por Chris Hadfield (Comandante — Canadá), Roman Romanenko (Engenheiro de Voo — Rússia), 
Thomas Marshburn (Engenheiro de Voo — EUA) e por Pavel Vinogradov (Engenheiro de Voo — Rússia); Alexander Misurkin 
(Engenheiro de Voo — Rússia); Christopher Cassidy (Engenheiro de Voo — EUA). 
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Cronologia Astronáutica (LXXIX) 


Por Manuel Montes 
-21 de Outubro de 1950: É lançado desde Kapustin Yar o primeiro míssil soviético R-2 (82h38) completo. O seu alcance duplica o 
do R-1, até aos 590 km. Também chamado SS-2 Sibling no Ocidente e Pobeda (Vitória) na URSS, o R-2 será o principal míssil 
deste país durante os próximos anos, sendo operacional em 1951. Com as suas 20,3 toneladas e a sua tecnologia de tanques de 
propolentes avançados, motor RD-101, ogiva separável, etc., à algo mais do que uma V-2 prolongada uns 3 metros. 


-26 de Outubro de 1950: A V-2 número 61 despega desde White Sands no marco de um programa especial para a investigação 
1onosférica e dos micrometeoritos. Produz-se uma explosão aos 50 segundos e o míssil só alcança os 8 km de altitude. 


-26 de Outubro de 1950: O primeiro míssil R-2 que percorre a distância esperada voa desde Kapustin Yar. Porém, não alcança o 
objectivo seleccionado devido a problemas de orientação. 


“Novembro de 1950: A US Air Force autoriza a RAND a reiniciar os seus estudos sobre satélites. 


-Novembro de 1950: O escritor Arthur C. Clarke propõe explorar os recursos da Lua. O material mineiro extraído seria enviado 
para a Terra com a ajuda de canhões ou catapultas electromagnéticas. 


-2 de Novembro de 1950: O míssil Corporal-E6 tem problemas eléctricos durante o seu voo desde White Sands, alcançando só 65 
km de altitude. 


-6 de Novembro de 1950: É formalmente aprovado o desenvolvimento de um programa de reconhecimento mediante balões. O seu 
nome de código será "Projecto Gopher". Depois da URSS fazer explodir a sua primeira bomba atômica a 29 de Agosto de 1949, os 
EUA necessitam de mais informações sobre o que se está a fazer no seu rival. Os balões Gopher serão lançados desde a Europa 
ocidental para aproveitar as correntes invernais que os farão sobrevoar a União Soviética. As câmaras, predecessoras das que se 
utilizarão nos satélites espiões, serão recuperadas quando os balões cheguem ao Japão e sejam automaticamente desprendidas. 
Porém, a tarefa do projecto Gopher não será fácil devido ao nível tecnológico da época. Será necessário, por exemplo, maior 
informação sobre como fazer com que um balão permaneça um longo período na estratosfera (pelo menos 10 dias). 


-9 de Novembro de 1950: Despega desde White Sands a V-2 B-1 número 24, pertencente ao programa Hermes. Desconhecem-se 
detalhes deste teste ram-jet, apesar de ter sido bem sucedido. 


-21 de Novembro de 1950: O foguetão-sonda Viking número 5 é lançado desde White Sands. Apesar de que o seu impulso é só 
90% do esperado, alcança 175 km de altitude. Após um período de funcionamento de 79 segundos, realizará investigações da 
tonosfera e da radiação cósmica. 


-28 de Novembro de 1950: O governo soviético declara o míssil R-1 como arma operacional do Exército. Durante o próximo mês, 
será criado um novo esquadrão de soldados especializado na manipulação, uso e manutenção dos primeiros R-1 que permanecerão 
em alerta. 


-Dezembro de 1950: A RAND informa a US Air Force que já é tecnicamente possível construir mísseis de longo alcance. Tanto em 
matéria de motores como de sistemas de orientação, os avanços realizados durante os últimos anos reduzem as possibilidades de 
fracasso de um destes programas. A partir deste sinal, a US Air Force tomará a decisão de reabrir o estudo de um míssil com estas 
características, que culminará dentro de umas semanas com um contrato com a Convair, o construtor do MX-774. A Guerra da 
Coreia implica um aumento dos gastos militares, e por tanto há mais dinheiro disponível para desenhos de mísseis. O novo 
programa se chamará MX-1593 e será a base do futuro ICBM Atlas. 


“Dezembro de 1950: Forma-se em Kapustn Yar uma brigada soviética de engenheiros que se responsabilizará pelo controlo 
operacional do míssil R-1 (SS-la Scunner). Este grupo será o predecessor das futuras Forças de Mísseis Estratégicos. 


-Dezembro de 1950: Decide-se que é mais conveniente lançar cães do que macacos a bordo de mísseis R-1. Estes deverão ser 
pequenos, devido ao facto de terem de viajar numa cápsula de apenas 0,28 metros cúbicos. 


-4 de Dezembro de 1950: Na União Soviética, o centro NII-88 decide iniciar dois projectos de investigação sobre mísseis 
avançados. Os programas chamar-se-ão N-2 e N-3 (o N-1 corresponderá a outro míssil semelhante ao R-3). O primeiro será 
dedicado ao desenvolvimento de mísseis de longo alcance que utilizem oxidantes não criogénicos e por tanto armazenáveis (o R-11 
será fruto destes trabalhos). O segundo ocupar-se-á de questões mais gerais sobre a tecnologia dos mísseis de longo alcance 
(ICBM). O futuro R-7 será um descendente destes estudos. De facto, o centro OKB de Korolev começa a investigar as 
características que deve ter um míssil intercontinental, e enumera como possíveis diversas opções balísticas e aladas. Para a opção 
balística fala-se de um foguetão multi-etapas capaz de transportar entre 3 e 5 toneladas a uma distância de 7.000 km (um 
rendimento muito perto à da velocidade orbital). A base conceptual para este veículo será os estudos de Tikhonravov no NII-4. 


-11 de Dezembro de 1950: E lançado desde White Sands o foguetão-sonda Viking-6. O seu objectivo deveria ser operar 
conjuntamente com quatro foguetôes-sonda Aerobee meteorológicos (Meteor-l a 4, ou SC-14, 15 e 16 e USAF-9) na busca de 
sinais de micrometeoritos. Porém, uma das aletas foi danificada e o Viking, que devia alcançar os 200 km de altitude devido à sua 
carga ligeira, só chega a 64 km depois de fazer várias piruetas no céu. Em relação aos Aerobee lançados entre 11 e 12 de 
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Novembro, o primeiro falha (explode na torre) e o resto tem um êxito total ou parcial. Todos transportam granadas que explodem 
no ar. À operação completa-se com vários balões sonda. 


-26 de Dezembro de 1950: O míssil R-2 número 12, o último da primeira serie, despega desde Kapustin Yar. Tanto este como 
todos os seus antecessores falham em alcançar as coordenadas dos seus objectivos. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Esparia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, 
Quo, On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del 
Espacio”, distribuido exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, 
participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página “Terra”. 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de ION (Newton). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior 
será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada 
pelo motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kgf 
( - /(kg/s)) -s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o 
valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível 
sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de 
operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num 
determinado estágio. E necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é 
bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. 
Após o lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita 
final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a 
latitude é sempre 0º (zero graus). 


Orbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário 
para levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 


T 
es / Du 
e TIL 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa 
direcção constante, a expressão em cima simplifica para 


= fla dt = |vy — vo 


1 
, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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Parâmetros orbitais 


Apogeu: ponto de altitude máxima da órbita. 
Perigeu: ponto de altitude minima da órbita. 


Nodos ascendente e descendente da órbita: 
são os pontos de intersecção da órbita com o 
plano equatorial. Nodo ascendente é aquele 
que o satélite atravessa no Equador quando se 
dirige do Sul para o Norte. Nodo descendente 
é aquele que o satélite atravessa no Equador 
quando se dirige do Norte para o Sul. A “linha 
dos nodos” é aquela que liga os nodos 
ascendente e descendente, passando pelo 
centro da Terra. 


, Satellite 










Equatorial 
Plane 









4 


Vernal 
Equinox 






Ascending Node 





Inclinação (I): ângulo entre o plano orbital do 
satélite e o plano equatorial da Terra. 
Inclinações próximas a 0º correspondem às 
chamadas órbitas equatoriais. Inclinações 

próximas a 90º correspondem às chamadas RE ns 
órbitas polares pois “cobrem os dois pólos. Satellite Orbit 
Orbitas com inclinação entre 0º e 90º rodam 
no mesmo sentido que a Terra (Oeste - Este) e 
por isso são denominadas de "progressivas". Orbitas com inclinação maior que 90º rodam no sentido contrário à Terra (Este - 
Oeste) e por isso são chamadas de "retrógradas". Inclinações maiores que 50º e menores que 130º correspondem a órbitas "polares" 
pois atingem latitudes altas. Inclinações menores que 40º correspondem a órbitas próximas ao Equador. 





Apogee 


Ascensão recta do nodo ascendente (Right Ascension of Ascending Node - RAAN - 0): ângulo entre o primeiro ponto de Aires 
e o nodo ascendente. Segundo valor que alinha a elipse orbital no espaço, considerando que a inclinação é o primeiro. 


Argumento do perigeu (Argument of perigee - T)): é o ângulo medido no plano orbital, na direcção do movimento, do nodo 
ascendente ao perigeu. É o ângulo entre o eixo maior da elipse (linha entre o perigeu e o apogeu) e a linha dos nodos, medido no 
plano da órbita. Varia entre 0º e 360º, sendo igual a 0º quando o perigeu está no nodo ascendente, e 180º quando o satélite está 
mais longe da Terra (apogeu) cruzando o Equador em movimento ascendente. Determina a posição da elipse orbital no plano 


orbital, visto que a inclinação 1 e a ascensão recta €) determinam a posição do plano orbital no espaço. 
Excentricidade: determina a forma da elipse orbital. Círculo: Excentricidade = 0; Elipse longa e estreita: Excentricidade = 1. 


Movimentação média (Mean motion - n): velocidade angular média do satélite (em revoluções por dia) em uma órbita elíptica: n 
= 2.7 /Tonde Té o período orbital. Parâmetro relacionado com o tamanho da órbita (distância do satélite à Terra). 


Anomalia média (Mean anomaly - M): especificação da posição do satélite na órbita numa dada época. Ângulo medido a partir 
do perigeu na direcção do movimento do satélite, que um satélite teria se se movesse em velocidade angular constante. 


Anomalia verdadeira: ângulo no plano orbital do satélite entre o perigeu e a posição do satélite medido na direcção do movimento 
do satélite. 


Elementos keplerianos: descrevem a forma e orientação de uma órbita elíptica em torno da Terra, bem como a posição de um 
satélite naquela órbita em uma dada época (data e hora de referência): argumento do perigeu, ascensão recta do nodo ascendente, 
anomalia média, semi-eixo maior, inclinação e excentricidade. 


Perturbações: existem os seguintes tipos de perturbações: Geopotencial - devido ao achatamento terrestre, ou seja, ao desvio 
principal da Terra em relação à forma esférica; altera a orientação do plano orbital no espaço sem alterar a inclinação; altera a 
orientação da elipse no plano orbital; Atracão lunissolar - devido às acções atractivas do Sol e da Lua; afecta todos os elementos 
orbitais, diminuindo a altura do perigeu e, consequentemente, afectando o tempo de vida do satélite; Arrasto (atrito) atmosférico 
- devido ao atrito com a atmosfera; diminuição do semi-eixo maior, da excentricidade e do período de revolução. 
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Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N,0, contém menos de 0,1% 
de água. O N50, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. 
Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto 
inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O 
NO, é fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de 
combustão. Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em 
dióxido de nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de 
nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;)»NNH, ) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido 
altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente 
miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus 
vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” : 
sendo o seu ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao 
choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode 
formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a 
electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de 
destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não 
pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/em”, sendo o seu ponto de 
congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. E o menos solúvel de 
todos os sais de amônia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 


Constantes 
Algumas constantes de interesse: 
e 7726 m/s (8000), Velocidade orbital terrestre a uma altitude de 300 km 
e 3075m/s (3000), Velocidade orbital na órbita geossíncrona (35786 km) 
e 6371lkm (6400), Raio médio da Terra 
e 6378km (6400), Raio equatorial da Terra 
e 1738km (1700), Raio médio da Lua 
e 5974e24kg (6e””), Massa da Terra 
e 7.348e22kg (7º), Massa da Lua 
e 1.989e30kg (2e), Massa do Sol 
e 3.986014m/s“? (4e'”), Constante gravitacional vezes a massa da Terra 
e 4903e12m/s“ (Se), Constante gravitacional vezes a massa da Lua 
e 1.327e20m/s“ (13e”), Constante gravitacional vezes a massa do Sol 
e 384401 km (4º), Distância media entre a Terra e a Lua 
e 1496ellm (15e!º), Distância media entre a Terra e o Sol (Unidade astronómica) 
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